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 i 
Sommario 
L‟obiettivo del presente lavoro di tesi è l‟analisi del comportamento dinamico di un 
velivolo nelle fasi d‟atterraggio, dall‟impatto al suolo fino al suo completo arresto. 
Gli obiettivi sono stati principalmente due: la progettazione di leggi di controllo 
direzionale attraverso l‟intervento combinato su rudder, ruotino sterzante e freni 
differenziali; lo sviluppo di leggi di guida attraverso l‟azione combinata di tali 
dispositivi in modo da mettere a punto la manovra in frenata.  
Per fare questo si è implementato in ambiente Matlab-Simulink il modello non-
lineare del velivolo completo al suolo, il modello non-lineare del sistema frenante, il 
modello non-lineare degli ammortizzatori. 
Sono state eseguite simulazioni in presenza di raffica laterale e con intervento sui 
singoli controlli per verificarne le caratteristiche prestazionali ed in modo da definire 
dei criteri logici su cui basare la determinazione della legge di guida. Infine sulla 
soluzione ottimale sono stati eseguiti dei test con l‟aggiunta di caratterizzazioni tipiche 
di disturbo. Questi ultimi test hanno permesso l‟individuazione di un aspetto 
interessante sulle prestazioni dei freni differenziali che le simulazioni precedenti 
mascheravano. 
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Introduzione 
Il seguente lavoro di tesi analizza le prestazioni di un velivolo nelle fasi finali 
dell‟atterraggio, dall‟impatto al suolo fino al completo arresto.  
L‟obiettivo principale è quello di migliorare e ottimizzare la frenata, riducendo spazi 
e corridoi laterali d‟arresto senza incorrere in situazioni sconvenienti. Per fare questo 
sono stati progettati dei controllori con il metodo d‟inversione del modello, e sviluppata 
una legge di guida atta a miscelare in maniera ottimale i dispositivi di controllo 
direzionale. 
La trattazione si articola in più fasi: 
Nella prima parte si fa il punto sullo stato dell‟arte di partenza, dal quale prende 
spunto e prosegue questo elaborato. 
A seguire nel capitolo secondo una volta  definito il velivolo di riferimento è ricavato 
il modello del velivolo al suolo a sei gradi di libertà. 
Nel capitolo tre sono presentati i modelli non-lineari degli impianti integrati nella 
simulazione finale d‟atterraggio. 
In seguito viene linearizzato il modello attorno alle condizioni di trim con la teoria 
delle piccole perturbazioni, da cui si ottengono le funzioni di trasferimento del sistema 
utili poi allo studio dei controllori. 
Proseguendo al capitolo quattro si passa alla trattazione dei controlli, dove viene 
presentata la tecnica di controllo adottata per sintetizzare i regolatori. Una volta 
applicato il controllo e testati singolarmente i dispositivi con simulazioni d‟atterraggio 
attraverso l‟implementazione del modello in ambiente Matlab-Simulink, viene infine 
sviluppata una legge di guida in grado di miscelare al meglio tutti i dispositivi di 
controllo. 
Nell‟ultimo capitolo sono stati riportati i risultati delle simulazioni d‟atterraggio, 
aggiungendo come ultima analisi due situazioni caratteristiche d‟incertezza riscontrabili 
a contatto con la pista, ossia la perdita di aderenza da parte di una o entrambe le ruote. 
Questi ultimi test hanno messo in luce delle interessanti condizioni prestazionali dei 
freni differenziali. 
 
1  Stato d‟avanzamento delle attività di modellazione e riferimenti normativi 
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1   Stato d’avanzamento delle attività di 
modellazione e riferimenti normativi 
Un velivolo in atterraggio deve essere in grado di controllare il suo assetto sulla 
pista, dall‟impatto fino al completo arresto. Le cause principali di perturbazione in 
imbardata del velivolo sono: 
 Frenata asimmetrica 
 Vento trasversale e mal tempo 
 Condizioni avverse o eterogeneo stato della pista tra le ruote principali. 
È indispensabile quindi integrare un sistema di controllo direzionale che nella maggior 
parte dei casi include: 
 Un sistema di controllo Rudder 
 Un sistema di controllo con ruotino sterzante 
 Un sistema di controllo in frenata differenziale 
Tali sistemi di controllo in definitiva devono soddisfare le prescrizioni aeronautiche 
sull‟atterraggio imposte dalla normativa. 
1.1 Prescrizioni sulla manovra d’atterraggio 
La manovra di atterraggio è la fase finale del volo durante il quale il velivolo tocca 
terra con velocità discensionale non superiore a prefissati valori e si arresta dopo un 
opportuna corsa di rullaggio. In generale la manovra si articola in quattro fasi, come 
mostrato in Figura 1.1 dai segmenti              
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Figura 1.1 Schema della manovra d’atterraggio[16] 
 
Lo studio che ci accingiamo ad eseguire riguarderà essenzialmente gli ultimi due step 
della manovra, ossia dall‟impatto C, fino all‟arresto completo del velivolo E. 
Essenzialmente le prescrizioni regolamentari per la manovra d‟atterraggio si occupano 
di tre aspetti, oltre alle indicazioni di carattere generale sulle modalità di esecuzione 
della manovra: 
1. Requisiti sulla velocità d‟approccio [8] 
Per velivoli di categoria turbojet con peso massimo superiore a 2730Kg (6000 
lb), la velocità di riferimento d‟approccio in atterraggio non deve essere 
inferiore a         (velocità di stallo) 
2. Distanza d‟atterraggio (Landing Distance) [8] 
È la distanza orizzontale necessaria al velivolo per effettuare la manovra da un 
punto a 50 ft dalla superficie della pista (      ) fino al completo arresto. È 
determinata per temperature standard e ciascun peso operativo in base ad alcuni 
limiti stabiliti: 
 Verifica del punto 1 
 La pendenza della traiettoria di discesa deve essere          sotto 
l‟altezza    
 Deve essere mantenuta una configurazione costante durante la manovra 
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 L‟atterraggio deve essere eseguito senza eccessive velocità verticali, 
tendenze al rimbalzo e ribaltamento. 
 I freni non devono essere utilizzati in modo da causare un'eccessiva 
usura degli stessi o degli pneumatici. 
Ciò significa che tale distanza sarà condizionata da vari fattori, primi fra tutti 
la temperatura e le condizioni della pista. Il coefficiente d‟attrito varia, 
infatti, come mostrato in Figura 1.2 e Figura 1.3. 
 
Figura 1.2 Tipico andamento del coefficiente d’attrito con lo slip ratio [7] 
Ciò significa che per evitare lo slittamento delle ruote è utile mantenersi nella zona di 
sicurezza senza oltrepassare il valore di slip critico; tale zona di sicurezza varierà in 
base alle condizioni della pista riducendosi su terreno bagnato ed aumentando in questo 
modo gli spazi d‟arresto. 
 
Figura 1.3 Andamento del coefficiente d’attrito con la velocità [7] 
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Il coefficiente d‟attrito è anche influenzato dalla velocità del velivolo oltre che dalle 
condizioni della pista, infatti alle alte velocità si ha meno aderenza al suolo. 
3. Offset d‟atterraggio di precisione [9] 
Esistono delle prestazioni sui “corridoi” ideali nei quali dovrebbe trovarsi il 
velivolo per rispondere ai requisiti di qualità di volo per l‟atterraggio e il roll-
out: 
 Prestazioni desiderate: il ruotino anteriore deve trovarsi entro i ±10 ft (≈3.05 
m) dalla linea di mezzeria della pista,  
 Prestazioni adeguate: il ruotino anteriore deve trovarsi entro i ±25 ft (≈7.62 
m) dalla linea di mezzeria. 
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1.2 Stato dell’arte sugli impianti frenanti per velivoli e 
tecniche di controllo 
Gli scopi principali di un impianto frenante per applicazione aeronautica sono i 
seguenti: 
 Smaltire l‟energia cinetica legata alla componente orizzontale della velocità 
in atterraggio 
 Limitare la velocità nelle operazioni di taxing 
 Mantenere il velivolo fermo all‟inizio della pista di decollo fino al 
raggiungimento dei pieni giri del motore 
In generale i velivoli civili sono dotati di due carrelli principali, con capacità frenante e 
di un carrello secondario collocato anteriormente e avente funzionalità sterzante ma non 
frenante. 
Uno schema logico generale dell‟architettura elettro-meccanica di un impianto 
frenante è mostrato in Figura 1.4, dove sono messe in evidenza le valvole anti-skid. 
 
Figura 1.4 Generico impianto frenante 
1  Stato d‟avanzamento delle attività di modellazione e riferimenti normativi 
7 
Al fine di evitare il bloccaggio delle ruote, molti velivoli sono dotati di dispositivi 
anti-skid. La funzione dell'anti-skid è di rilevare l'incipiente bloccaggio, attraverso dei 
sensori di velocità angolare, e ridurlo tramite l‟abbassamento della pressione al pacco 
freni, permettendo alla ruota di riacquisire velocità. Una volta riguadagnata velocità la 
pressione sul pacco freni torna ad aumentare. Il procedimento così si ripete fino ad 
arrestare completamente il velivolo.  
Il bloccaggio delle ruote è causato principalmente da un‟esagerata azione della 
coppia frenante o da una diminuzione improvvisa della forza frenante di contatto sulla 
pista per effetto delle condizioni della superficie (Figura 1.5). Un bloccaggio ad alte 
velocità, anche di breve durata, può provocare la perdita permanente della forma del 
pneumatico o addirittura la sua esplosione, con perdita della direzionalità del mezzo e 
possibili conseguenze su altre parti del velivolo. 
 
Figura 1.5 Dinamica della ruota 
Ad oggi, gli studi sull‟impianto frenante dei velivoli si concentrano principalmente 
sull‟analisi del sistema anti-skid di cui esistono molteplici strutture, una delle quali è 
mostrata in Figura 1.6; vi sono al contrario meno ricerche sull‟utilizzo dello stesso come 
controllo di direzione.  
 
Figura 1.6 Schema di un sistema anti skid 
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1.2.1 Impianti con freni differenziali 
La sicurezza del velivolo è direttamente collegata alle fasi di atterraggio e taxing. In 
condizioni ideali, il velivolo effettua un atterraggio morbido e le ruote frenanti toccano 
terra simultaneamente; dopo l‟azionamento dei freni, le due ruote sostengono gli stessi 
carichi e sviluppano la stessa forza frenante, le velocità delle ruote sono ridotte alla 
stessa decelerazione finché il velivolo non si arresta. Nella realtà, il velivolo deve 
deviare dalla corsa originale a causa di molteplici ragioni: 
1. anomalie sulla superficie della pista, su una parte della superficie può essere 
presente acqua o ghiaccio.  
2. il vento laterale induce una diversa forza normale sulle ruote 
3. le caratteristiche meccaniche dei due dispositivi frenanti non saranno identiche, 
nonostante i freni ricevano la stessa corrente svilupperanno coppie frenanti 
diverse. 
Nelle applicazioni pratiche, per eseguire tale controllo si adottano dei metodi 
trasversali; ad esempio, se durante la frenata la differenza tra le velocità della ruota 
destra e sinistra del carrello principale eccede di una data soglia, la pressione sul freno 
decresce o si annulla, in questo modo vi è un effetto correttivo ma non ottimale e si 
riduce l‟efficienza della frenata. Per questo motivo esistono dei nuovi metodi di 
correzione del velivolo in taxing. 
1.2.2 Controllo di direzione mediante freni differenziali 
Tra i metodi innovativi indicati in letteratura riportiamo due casi d‟interesse. 
Nel primo caso il controllo correttivo di frenata differenziale è introdotto tramite una 
legge basata sullo slip ratio. In Figura 1.7 è rappresentato i top level del sistema di 
controllo in cui è evidenziato il blocco che esegue la correzione direzionale andando a 
compensare il segnale dell‟antiskid. Il dettaglio del Rectification controller è 
visualizzato in Figura 1.8. 
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Figura 1.7 Schema del controllo direzionale [1] 
 
Figura 1.8 Rectification controller [1] 
Riassumendo l‟aspetto centrale di tale controllo si può dire trovandosi il velivolo 
nella condizione perturbata, in cui la rotazione di un pneumatico maggiore dell‟altro ma 
entrambi i valori di slip sono al di sotto della soglia di sicurezza , allora viene 
maggiorata la coppia frenante sulla ruota più veloce in modo da ridurla al pari dell‟altra; 
se invece il valore dello slip ratio eccede la soglia di sicurezza si agisce sulla coppia 
riducendo la morsa sulla ruota più lenta che riacquista velocità. 
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La logica di controllo sostenuta nel secondo caso è più simile a quella affrontata 
nello studio di questo elaborato. 
L‟obiettivo del controllo laterale è mantenere  la stabilità direzionale nelle operazioni 
di taxing del velivolo, ciò si riflette sul controllo dell‟angolo di deriva. Quindi avendo 
come input l‟angolo di deriva e la sua velocità, il controllo Fuzzy esplica la quota 
compensatrice della velocità di riferimento tale da ridurre l‟angolo d‟imbardata generato 
dal disturbo laterale. 
 
Figura 1.9 Sistema di controllo laterale basato sulla frenata differenziale [6] 
1.3 Risultati delle attività precedenti 
Punto di partenza del lavoro esposto in questo elaborato sono le attività di tesi svolte 
precedentemente [13] [14] con l‟obiettivo di migliorare lo studio e le prestazioni per 
velivoli in atterraggio. 
Riassumiamo quindi l‟evoluzione delle attività condotte finora riportando gli 
obiettivi principali raggiunti insieme alle modalità utilizzate ed ai componenti adottati 
per il conseguimento. 
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1. Modello fisico del velivolo di riferimento a 3 gradi di libertà sul piano: 
 Traslazione longitudinale , 
 Traslazione laterale,  
 Rotazione attorno all‟asse verticale. 
2. Implementazione dell‟impianto frenante con anti-skid 
3. Progetto dei controllori in frenata: 
 Modalità di controllo in decelerazione 
 Modalità di controllo in slip ratio 
4. Implementazione del modello Ruote: 
 Modello semplificato sulle interazioni tra pneumatico-suolo (Dugoff) 
5. Progetto dei controlli direzionali: 
 Controllo tramite Ruotino sterzante anteriore 
 Controllo tramite Frenata Differenziale 
Per quanto riguarda le conclusioni e soluzioni a cui finora si è giunti, si può 
affermare che a livello di prestazioni, adottando la modalità di controllo in 
decelerazione, si hanno migliori spazi d‟arresto e minor allontanamento dall‟asse della 
pista. Tale modalità può però essere affetta dallo sconveniente „bloccaggio delle ruote‟ 
dovuto ad una raffica improvvisa nelle primissime fasi d‟atterraggio, con gravi 
conseguenze sull‟integrità delle ruote. 
Per quanto concerne il livello delle caratteristiche di comando sono state simulate 
condizioni di avaria, intervenendo singolarmente su ogni comando, evidenziando in 
questo modo le differenti tempistiche di attuazione e ponendo quindi le basi per un 
eventuale studio futuro su leggi di guida. 
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2   Modello della dinamica del velivolo in 
atterraggio 
Vediamo nel seguente capitolo di definire il nostro modello di studio, descrivendo 
inizialmente le caratteristiche del velivolo di riferimento utili come input e di seguito 
esplicando il modello fisico utilizzato. 
2.1 Caratteristiche aeromeccaniche del velivolo di 
riferimento 
I dati utilizzati come input al nostro modello sono stati ricavati da test eseguiti su di 
un piccolo velivolo di classe business jet nella galleria del vento dell‟Ames Research 
Center della NASA in California. Tale prototipo è caratterizzato da una coda a T ed è 
non alimentato, i test sono inoltre stati eseguiti con e senza gondole motore. In 
bibliografia [10] è riportato l‟articolo di riferimento, mentre nella Figura 2.1 e in 
Tabella 2.1 sono illustrate ed elencate geometrie e caratteristiche principali del velivolo. 
 
Figura 2.1 Dettagli geometrici del modello [10] 
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Simbolo Definizione Valore Unità 
    Massa del velivolo 4536 [Kg] 
  Apertura alare 10.4 [m] 
  Superficie di riferimento 21.5 [m2] 
 ̅ Corda media aerodinamica 2.14 [m] 
      Distanza tra i carrelli 4.93 [m] 
   Distanza baricentro-carrello posteriore 0.74 [m] 
   Distanza baricentro-carrello anteriore 4.19 [m] 
    Distanza asse baricentrico-carrello principale 1.32 [m] 
   Altezza baricentro dal suolo 1 [m] 
   Momento d’inerzia in rollio 35926 [Kg m2] 
   Momento d’inerzia in beccheggio 33940 [Kg m2] 
   Momento d’inerzia in imbardata 67085 [Kg m2] 
    Momento d’inerzia misto 3418 [Kg m2] 
    Coeff. di resistenza 0.0255 [adimensionale] 
    Coeff. di forza laterale  -0.646 [1/rad] 
     Coeff. di forza laterale 0.157 [1/rad] 
    Coeff. di portanza 0.11 [adimensionale] 
    Coeff. di portanza 5.65 [1/rad] 
    Coeff. di portanza 0.09 [s/rad] 
    Coeff. di stabilità laterale -0.092 [1/rad] 
    Coeff. di smorzamento in Rollio -0.082 [s/rad] 
    Coeff. di rollio 0.00015 [s/rad] 
     Coeff. di rollio 0.021 [1/rad] 
    Coeff. di momento in beccheggio 0.038 [adimensionale] 
    Coeff. stabilità longitudinale -1.217 [1/rad] 
    Coeff. di smorzamento in Beccheggio -0.67 [s/rad] 
    Coeff. di stabilità direzionale 0.143 [1/rad] 
    Coeff. di momento in imbardata 0.00015 [s/rad] 
    Coeff. di smorzamento in imbardata -0.013 [s/rad] 
     Coeff. di momento in imbardata -0.07 [1/rad] 
    Parametro di resistenza 0.071 [adimensionale] 
Tabella 2.1 Caratteristiche aeromeccaniche del velivolo 
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2.2 Dinamica del velivolo rigido a 6 gradi di libertà 
Le ipotesi principali su cui si basa il modello sono: 
 Massa costante 
 Corpo rigido a 6 dof 
 Effetti di deformazione strutturale trascurabili 
 Effetti giroscopici delle masse rotanti trascurabili 
 Spinta del motore simmetrica 
Il modello di partenza, non lineare, della dinamica del velivolo a 6 dof al suolo, è 
dato dal set di equazioni (2.1), che definisce le equazioni cardinali della meccanica ed il 
legame tra velocità angolare del velivolo (rispetto agli assi verticali locali) e le derivate 
temporali prime degli angoli di Eulero [12].  
Tale modello viene descritto prendendo come riferimento un sistema di assi corpo 
centrato sul baricentro del velivolo, avente l‟asse X allineato alla fusoliera, l‟asse Z 
orientato verso il basso e l‟asse Y uscente dall‟ala destra a completare la terna levogira 
come da Figura 2.2 e Figura 2.3. 
ψ
 
Figura 2.2 Dinamica d’imbardata (vista dall’alto) 
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Figura 2.3 Dinamica di beccheggio e rollio (vista laterale e posteriore) 
 
{
 
 
 
 
 
 
 
     ̇     (   )        ∑  
      
     
  ̇             ∑  
      
(       )
[
 ̇
 ̇
 ̇
]  ,  (   )-   
  
 (2.1) 
 
in cui: 
     Massa del velivolo 
  (     )  Velocità del velivolo 
  (     ): Velocità angolare del velivolo 
     : Forze e momenti aerodinamici 
     : Forze e momenti propulsivi 
     Forze di contatto pneumatico-suolo 
  : Forza peso 
  {  
         nose            
       left e right  
     Indici sui carrelli anteriore e posteriori 
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    {
    ,        -           
    ,            -
    ,           -    
 Vettore dei bracci riferiti alle     
   [
 sin tan cos tan 
 cos  sin 
 sin  cos cos  cos 
] Matrice di trasformazione  
 
In assi corpo avremo le seguenti azioni: 
Componenti del peso: 
     ,   -       [
 sin 
cos sin 
cos cos 
] 
 
Azioni Aerodinamiche:  
   
 
 
    ,   - [
   
  
   
] 
{
          
                                 
                ̂                  
                                      
 
   
 
 
    ,   - [
   
   ̅
   
] 
{
            ̂      ̂                                     
                ̂                                          
            ̂      ̂                                 
 
    [
cos  cos  cos  sin  sin 
sin cos  
sin cos  sin  sin cos 
]    
Matrice di Trasformazione assi vento-
assi corpo 
 
Azioni Propulsive: 
   [
      
 
 
]    [
 
 
 
] 
Si suppone la spinta allineata con l‟asse corpo longitudinale, quindi angolo di 
calettamento nullo e braccio nullo rispetto al C.G. 
 
Azioni di contatto Pneumatico-Pista:  
     ,   -     
Md  assi inerziali   assi corpo 
,   -  [
cos  cos cos  sin  sin 
sin  sin  cos  cos sin sin  sin  sin  cos  cos cos  sin 
cos  sin  cos  sin sin cos  sin  sin  sin  cos cos  cos 
] 
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dove: 
      {
 (           sin )   orze lungo   frenanti (Main) componente laterale ( ose)
   cos              orze lungo    forze laterali                                                            
(          )           orze lungo   reazioni verticali                                                  
 
meglio rappresentate nelle Figura 2.2 e Figura 2.3 
e con: 
   angolo di sterzata del ruotino anteriore 
 
 
 
Esplicitando le equazioni alle traslazioni e rotazioni in assi corpo avremo: 
Equazione di equilibrio alla traslazione lungo X 
   ( ̈             )    
 
 
    (                            )
 (               )     (          )    
 (2.2) 
 
Equazione di equilibrio alla traslazione lungo Y 
   ( ̈                 )   
 
 
    (             )
 (               )         
(                 )     
 (          )        
 (2.3) 
 
Equazione di equilibrio alla traslazione lungo Z 
   ( ̈                 )   
 
 
    (                            )
 (               )         
 (                 )     
 (          )        
 (2.4) 
 
 
Equazione di equilibrio alla rotazione attorno ad X 
   ̇  (     )      ( ̇    )  
 
 
     (                            )  
 (       )            (         )        
 (       )            (                 )        
 (          )            (               )           
 (2.5)  
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Equazione di equilibrio alla rotazione attorno ad Y 
   ̇  (     )      ( 
    )   
 
 
     ̅(             )  
 (               )        (          )        
 (       )                             
 (         )                     
 (       )                       
  (2.6) 
 
Equazione di equilibrio alla rotazione attorno ad Z 
   ̇  (     )      (    ̇)  
 
 
     (                            )
 (       )           (               )   
 (         )                     
              (       )          
 (       )        (       )       
 (2.7) 
 
 
Si ottiene quindi un sistema di 6 equazioni differenziali non lineari in cui rimangono 
da definire le Forze di contatto pneumatico-suolo orizzontali, vericali e laterali. 
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3   Modello degli impianti e sottosistemi 
Ricavato il modello non-lineare del velivolo di riferimento sotto le seguenti ipotesi: 
 Massa costante 
 Corpo rigido a 6 dof: trascurate quindi le vibrazioni e gli effetti aeroelastici 
Dotato di comandi e superfici di controllo quali: 
 Rotazione del ruotino sterzante 
 Deflessione del Rudder 
 Comando differenziale ai freni 
È stato implementato nel software Matlab-Simulink con tali obiettivi: 
 Simulare la dinamica completa di atterraggio, 
 Descrivere il modello non-lineare ed il comportamento degli ammortizzatori, 
 Descrivere il modello non-lineare ed il comportamento dei freni, 
 Introdurre i controlli in    
 Introdurre delle leggi di guida 
 Simulare la dinamica ed il controllo automatico di   in presenza di raffica 
laterale 
Per fare ciò e rendere la simulazione più vicina alla realtà, è necessario aggiungere al 
modello fisico della dinamica i modelli non-lineari degli impianti dai quali si 
ricaveranno dati importanti per la linearizzazione del modello. 
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Figura 3.1 Modello del velivolo in atterraggio. 
3.1 Ammortizzatori 
Compito fondamentale dell‟ammortizzatore è smaltire l‟energia cinetica legata alla 
componente verticale della velocità al momento dell‟impatto con la pista. Lo 
smaltimento avviene attraverso un processo di compressione ed estensione in cui 
l‟ammortizzatore si carica fino a sostenere il peso completo del velivolo. 
 
Figura 3.2 Schema Ammortizzatore [19] 
Nel progetto degli ammortizzatori vanno chiariti 3 requisiti fondamentali: 
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1. La tipologia d‟ammortizzatore adottato
 
Figura 3.3 Confronto curve carico-corsa a parità di energia assorbita [19] 
Ogni ammortizzatore d‟atterraggio possiede la sua tipica curva di carico-
corsa come mostrato in Figura 3.3, in cui il carico è somma si due contributi, 
uno statico (rigidezza) funzione della corsa di compressione/estensione, ed 
uno dinamico (smorzamento) funzione della velocità di 
compressione/estensione. 
I più vantaggiosi, poiché a parità di energia assorbita si comprimono meno 
(ingombri minori) e caricano meno la struttura, sono gli oleopneumatici. 
Adotteremo quindi tale tipologia di ammortizzatore in cui il carico statico è 
generato dal gas che si pressurizza al variare del volume, mentre il carico 
dinamico è generato dal fluido idraulico che attraversa la strozzatura. 
2. La sink speed o velocità verticale d‟impatto  
Velivolo civile 
              
                    
Velivolo militare 
               
                
 
 
 
La sink speed è stabilita dai regolamenti aeronautici e dipende dal tipo di 
velivolo. 
3. Il carico applicato 
Figura 3.4 Definizione della sink speed 
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Il carico è la percentuale di peso del velivolo che grava sull‟ammortizzatore 
meno le componenti delle forze aerodinamiche verticali che variano in 
funzione della pressione dinamica. 
3.1.1 Modello matematico e implementazione Matlab-Simulink 
Nel paragrafo seguente sono elencate le equazioni della dinamica degli impianti con 
la struttura di riferimento implementata in Simulink. 
 
Path: AC_landing_model/Velivolo&Pneumatici/ModelloAmmortizzatori/Ammortizzatore_R 
     ̈          
       ̇       
     ̈      ̇            *  
  (   )
    
+
  
 
     
 
    
( ̇   ̇)    ( ̇   ̇) 
Nome Simulink Tipo 
(I=input, O=output, P=parametro) 
Nome Modello Unità 
Z I   [m] 
Z_p I   ̇ [m/s] 
Fv_R O     [N] 
sR O    [m] 
cR O    [m] 
 
Figura 3.5 Architettura dell’ammortizzatore 
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In Figura 3.6 il blocco Delta di Pressione simula l‟accorgimento adottato per rendere 
la strozzatura di tipo differenziale e limitare le eccessive oscillazioni riscontrate attorno 
alla posizione di equilibrio ed esposte nel successivo paragrafo.  
 
Path: AC_landing_model/Velivolo&Pneumatici/ModelloAmmortizzatori/Ammortizzatore_R/ 
          DeltadiPressione 
Nome Simulink Tipo 
(I=input, O=output, P=parametro) 
Nome Modello Unità 
Q_str I       
    
dPstr O       N 
rho P        
  
ks_shockabs P    - 
As_Mdn P        
  
As_Mup P        
  
 
 
Figura 3.6 Delta di pressione 
 
3.1.2 Definizione dei parametri mediante simulazione 
dell’ammortizzatore isolato 
È utile a questo punto valutare il funzionamento del singolo ammortizzatore per 
mostrarne le prestazioni ed attraverso la linearizzazione successiva ricavarne i parametri 
d‟interesse. 
La Figura 3.7 riporta la stessa architettura illustrata al paragrafo precedente con in 
aggiunta un blocco che simula il carico del velivolo sostenuto dal singolo 
ammortizzatore nella condizione più gravosa (      ). 
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Figura 3.7 Modello isolato dell’ammortizzatore 
Riportiamo in Tabella 3.1 i dati caratteristici dell‟ammortizzatore utilizzato, 
ricordando che nel modello Simulink completo del velivolo avremo 3 blocchi distinti di 
ammortizzatore, due per i carrelli principali ed uno sul carrello anteriore. 
Simbolo Definizione 
Valore al 
Nose 
Valore al 
Main 
Unità 
  Massa sostenuta dall‟ammortizzatore                     
    
Schiacciamento pneumatico 
all‟equilibrio 
0.01 0.01   
    Rigidezza del pneumatico                 
    Fattore di smorzamento del pneumatico 0.1 0.1  
    Smorzamento del pneumatico     √         √          
   Densità del fluido             
  
   
Coefficiente di perdita di carico 
all‟orifizio 
             
  Esponente della politropica          
     Pressione del gas all‟equilibrio                    
     Corsa massima           
     Massa ammortizzatore          
   Area dell‟orifizio        
              
Tabella 3.1 Dati caratteristici degli ammortizzatori. 
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Le Figure seguenti mostrano i risultati della simulazione sul carrello principale, il 
drop test e la corsa dell‟ammortizzatore. 
 
Figura 3.8 Curva carico-corsa ammortizzatore oleopneumatico a strozzatura fissa 
La Tabella 3.2 mostra alcuni valori caratteristici della simulazione e di progetto 
            
        
            
Tabella 3.2 Valori di simulazione e di progetto 
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Figura 3.9 Deformazione dell’ammortizzatore a strozzatura fissa  
Nella Figura 3.10 al medesimo ammortizzatore è stata sostituita una strozzatura 
differenziale per ridurre le oscillazioni riscontrate nel caso precedente. 
 
Figura 3.10 Deformazione dell’ammortizzatore a strozzatura differenziale. 
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3.1.3 Linearizzazione del modello 
Le reazioni vincolari verticali che saranno inserite nel modello linearizzato completo 
al capitolo successivo avranno la seguente forma: 
    ̂     
{
 
 
 
 
 
 
 
 
 
  ̂    ̂ 
  
  
    (    ̂ )                           
 ̂    ̂    
(    ̂)
 .  
  
  
/
    (    ̂ )    
 ̂   ̂    
      (     )    ( ̇     ̇)                         
       (        )    ( ̇     ̇    ̇)
       (        )    ( ̇     ̇    ̇)
 
Dove si è posto: 
  : lunghezza a riposo della molla 
 ̂   ( ̂): lunghezza di regime della molla che dipenderà dalla portanza di regime e 
come quest‟ultima varierà linearmente con la velocità (rampa negativa). 
       Coefficienti di rigidezza al Nose e al Main 
       Coefficienti di smorzamento al Nose e al Main 
 
Questo paragrafo vuole ricavare quei dati incogniti del modello linearizzato. 
Attraverso la teoria delle piccole perturbazioni il carico dovuto agli ammortizzatori è 
suddiviso in due contributi, uno di trim e l‟altro di perturbazione attorno alla posizione 
di equilibrio. 
      ̂         
Essendo  
     
     
  ⏟  
 
(     )  
     
  ̇⏟  
 
( ̇   ̇  ) 
è necessario ricavare i parametri k e c. 
 
Si è accennato nei precedenti paragrafi a quelle che sono le caratteristiche di un 
ammortizzatore oleopneumatico a singolo pistone flottante, ossia in che modo assolva al 
suo duplice compito generando un carico statico (rigidezza), nella zona pneumatica, ed 
uno dinamico (smorzamento), con il passaggio del fluido attraverso la strozzatura. 
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Figura 3.11 Ammortizzatore oleopneumatico [19] 
È possibile infatti scrivere: 
                                   (     )  ⏟    
               
                  ⏟
              
  
 
 
   
  
 ( ̇   ̇) 
   
   ( ̇   ̇)
⏞                 
    
  
 
  
   
⏞     
 
(3.1) 
con 
     
  (   )
  
 
      
 
 
     
  
   
 
  
 
    ( ̇   ̇) 
 
e ricavare l‟andamento delle due curve 
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Figura 3.12 Carico dinamico 
 
Figura 3.13 Carico statico 
La posizione di equilibrio per gli ammortizzatori è generalmente posta a circa  
 
 
     
e per ottenere il k di rigidezza basta tracciare la tangente al punto di equilibrio come 
mostrato nella Figura 3.14 
 
Figura 3.14 Carico al Trim e Rigidezza per un ammortizzatore al Main 
Per quanto riguarda il coefficiente di smorzamento questo sarà nullo attorno alla 
posizione di equilibrio. 
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Figura 3.15 Carico al Trim e coefficiente di smorzamento 
 
In definitiva si ha: 
Simbolo Main Nose Unità 
                             
 
 
                 
                       
           
Tabella 3.3 Dati relativi alla linearizzazione del modello 
 
3.2 Impianto frenante e ruote 
Scopo principale dei freni è smaltire l‟energia cinetica legata alla componente 
orizzontale della velocità in atterraggio. Lo smaltimento avviene per lo più attraverso la 
trasformazione in calore, questo comporta un aumento della temperatura dei freni sui 
quali mediante ventilazione viene asportato il calore per convezione. 
Nel dimensionamento dei freni esistono delle problematiche legate a fattori 
d‟incertezza quali: 
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 Incertezza sulla velocità di atterraggio 
 Incertezza sulla reazione verticale al suolo per la presenza di portanza 
 Contributo della resistenza aerodinamica allo smaltimento di energia 
 Incertezza sul coefficiente d‟attrito tra pneumatici e pista 
3.2.1 Modello matematico ed implementazione Matlab-Simulink del 
sistema d’attuazione freni 
Per quanto riguarda i modelli adottati si è fatto riferimento a quelli utilizzati in [14] e 
[13] al quale si rimanda per maggiori dettagli, e dei quali ne viene mostrata 
l‟architettura implementata in Simulink. 
Al top level del modello Simulink troviamo il blocco Sistema Attuazione Freni come 
mostra la Figura 3.16 che riceve in ingresso le Coppie richieste in uscita dalle logiche di 
controllo. Nelle successive Figure sono illustrati gli annidamenti annessi. 
 
 
Figura 3.16 Top Level del AC_Landing_model 
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Figura 3.17 Sistema di attuazione freni 
Path: AC_landing_model/Sistema di attuazione freni 
Nome Simulink Tipo 
(I=input, O=output, P=parametro) 
Unità 
Ps I    
Pr I    
T_dem DX I    
T_dem SX I    
Torque_eff_DX O    
Torque_eff_SX O    
Tabella 3.4 Sistema di attuazione freni 
 
Figura 3.18 Freno Destro 
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Parametro Valore Note 
Cdservo 0.6 Coefficiente di resistenza della servovalvola 
Xvmax 0.0005 m Massima apertura della servovalvola 
Tlim 800° C Temperatura limite di esercizio freni in acciaio 
Tamb 30° C Temperatura ambiente 
ρacciaio 7800 kg/m
3
 Densità acciaio 
Cp 0.13 J/(kg∙K) Calore specifico acciaio 
f 0.350 Coefficiente di attrito tra i dischi 
Bdmax 0.008 m Spessore massimo del singolo disco freno 
Rext 0.150 m Raggio esterno del disco del freno 
Rint 0.080 m Raggio interno del disco del freno 
Nr 2 N° ruote frenanti 
E 2∙10
8
 Modulo di Young “equivalente” per il pacco 
dischi 
Np 4 N° pistoni di attuazione per disco freno 
Rpist 0.01 m Raggio di un pistone del freno 
Mp 1 kg Peso di un singolo pistone 
Xamax 0.006 m Corsa massima del pistone 
PZTP 15e5 bar Zero Torque Pressure 
Tau ≈ 4000 Nm Coppia massima prodotta dall‟impianto 
Psmax 21∙10
6
 bar Pressione di mandata 
Pr 5∙10
5
 bar Pressione di ritorno 
Tabella 3.5 Parametri del sistema di attuazione freni 
Nella Figura 3.18 si vedono in dettaglio gli elementi che compongono il sistema 
d‟attuazione del freno destro e che in uscita vanno a definire la coppia effettiva che 
verrà applicata in ingresso al modello delle ruote. 
3.2.2 Modello linearizzato d’attuazione freni 
L‟attuazione ai freni è modellizzata con un secondo ordine per entrambe le ruote: 
 
   
  ̈  
   
  
  ̇         (3.2) 
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con: 
       
               
3.2.3 Modello matematico e implementazione Simulink del contatto 
pneumatici-pista 
 
Figura 3.19 Velivolo & Pneumatici 
Nella Figura 3.19 si evidenziano i blocchi d‟interesse del modello riportando di 
seguito il dettaglio degli Input e Output per ogni blocco. 
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Figura 3.20 Dettaglio sui blocchi del modello Ruota e contatto pneumatico-pista 
Path: AC_landing_model/Velivolo&Pneumatici/Dinamica Ruote 
   ̈           
Nome Simulink Tipo 
(I=input, O=output, P=parametro) 
Valore Unità 
Tb_R I       
Tb_S I       
Rr_R I           
Rr_L I           
Vx I        
Fx_R I      
Fx_L I      
w_wR O           
w_wL O           
w_wN O           
V_wR O        
V_wL O        
V_wN O        
I_w  P 20       
V_xland  P 50     
Tabella 3.6 Blocco dinamica delle ruote 
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Path: AC_landing_model/Velivolo&Pneumatici/Caratteristiche Pneumatico 
tan(    )  
      ̇
  
;     tan(   )  
      ̇
  
,         
        
   
 
Nome Simulink Tipo 
(I=input, O=output, P=parametro) 
Valore Unità 
Vx I         
Vy I        
V_wR I          
V_wL I          
V_wN I         
com_sterz I       
R I  ̇       
alpha_front O        
alpha_rear O        
slip ratio_L O     
slip ratio_R O     
slip ratio_N O       
b_N P            
b_M P             
Tabella 3.7 Blocco caratteristiche del pneumatico 
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Path: AC_landing_model/Velivolo&Pneumatici/Forze generate Pneumatico (Dugoff) 
       
  
    
  (  ) 
       
    (  )
    
  (  ) 
   
    (    )
 √(     )  (       (  )) 
 
Nome Simulink Tipo 
(I=input, O=output, P=parametro) 
Valore Unità 
alpha_N I        
alpha_R I        
alpha_L I        
slipratio_L I     
slipratio_R I     
slipratio_N I       
Fv_R I       
Fv_L I       
Fv_N I      
Fx_R O       
Fx_L O       
Fx_N O         
Fy_R O        
Fy_L O        
Fy_N O       
C_xlin P              
C_alphalin P              
mu P         
Tabella 3.8 Blocco Forze generate dal pneumatico (Modello di Dugoff) 
 
 
 
3  Modello degli impianti e sottosistemi 
38 
3.2.4 Modello linearizzato contatto pneumatico-pista 
Forze Longitudinali e Laterali 
Le forze sviluppate dal pneumatico (                       ) in presenza di slip 
ratio longitudinale (  ) e di angoli di slip (  ), sono determinate tramite il modello 
semi-empirico di Dugoff (si rimanda a [14] per maggiori dettagli e chiarimenti) 
 
       
  
    
  (  ) (3.3) 
       
    (  )
    
  (  ) (3.4) 
   
    (    )
 √(     )  (       (  )) 
  
  (  )  {
(    )                                     
                                                    
  
   
        
   
  
dove con    si intende   -esima ruota. 
Azioni Laterali 
Dal modello di Dugoff si determinano le forze laterali (  ) sviluppate dal pneumatico 
in presenza di slip ratio longitudinale (  ) e di angoli di slip (  ): 
 
   ,
(    ) angolo di slip anteriore  
(   )      angolo di slip posteriore
 
tan(  )  
     ̇
 
 
tan(  )  
     ̇
 
 
 
 
 
Per linearizzare il set di equazioni del modello di Dugoff, si considerano angoli di 
slip e valori di slip ratio piccoli. Sotto queste ipotesi: 
1. tan (  )    ; 
Figura 3.21 Angolo di slip [15] 
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2.       ; 
3.   (  )   . 
     ̂  
tan(  )
    
  (  )  ⏟
             
     ̂     
con  
 ̂   rigidezza del pneumatico 
Tenendo conto delle condizioni di regime e utilizzando il modello delle piccole 
perturbazioni ci si rendo conto che   ̂      
mentre 
,
     ̂  (    )           
           ̂  (   )
 
   
     ̇
 ̂
 
   
     ̇
 ̂
 
 
Azioni Longitudinali Frenanti 
Poiché tra gli strumenti di controllo in imbardata avremo a disposizione anche la 
frenata differenziale, rappresentiamo le azioni longitudinali che il pneumatico scambia 
al suolo come somma di due contributi: uno costante uguale per entrambe le ruote 
frenanti ( ), responsabile della decelerazione uniforme del velivolo, ed uno 
“differenziale” ( ), uguale in modulo, ma di segno opposto alle ruote, responsabile di 
una coppia imbardante.  
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4   Linearizzazione del modello completo 
Ci interessa a questo punto studiare il comportamento dinamico del sistema per 
piccoli scostamenti dalla condizione di equilibrio, quindi trasformare il modello non 
lineare in uno lineare. Attraverso la Teoria delle Piccole Perturbazioni, esprimiamo lo 
stato del sistema come somma dello stato di equilibrio + stato perturbato e trascuriamo 
gli infinitesimi di ordine superiore al primo nelle equazioni del moto. In questo modo 
otterremo inoltre informazioni utili sulla stabilità del sistema. 
4.1 Definizione del trim 
La condizione di equilibrio sarà quella riferita al velivolo allineato alla pista, in 
„volo‟ livellato, con velocità     ̂       ̂. 
Indicando con  „^‟  i valori di regime avremo: 
{
 
 
 
 
 
 
 
  ̇   ̇̂   ̇   
   ̂      
   ̂     
   ̂     
   
     ̂     {
    ̂               
    ̂                 
     ̂       
        
Per la particolare condizione di riferimento scelta alcuni valori di Trim saranno nulli: 
{
 
 
 
 
 ̂  ( ̂    )     
 ̂  (     )       
 ̂   ̂   ̂   
 ̂   ̂            
 ̂                    
 
 
In definitiva gli angoli e le velocità angolari saranno esclusivamente delle perturbazioni, 
con: 
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{
 
 
 
   
 
 ̂
                                                                                                                                        
  
     
 ̂
       v   velocit  della raffica laterale a cui sar  soggetto il velivolo
                                                                                                                                       
 
4.2 Modello perturbativo 
Facendo le opportune sostituzioni e semplificazioni alle equazioni del moto: 
   ( ̂̇   ̇)     ( ̂   )  ( ̂   )
 ,   -( ̂    )
 ,   -     
 ∑   ,   -( ̂      )
 
 
  ̇    ̂      [
 
 
 
]
⏟   
    
   [
 sin 
cos sin 
cos cos 
]
 
 
 
 ( ̂   )  ,M  - [
   
  
   
]     
 ∑   ,M  - [
    sin         
   cos           
           
]
  
 
Essendo piccoli angoli di perturbazione e trascurando gli infinitesimi di ordine 
superiore al primo, si passa alle equazioni nelle componenti di velocità:  
  ̇       
 
 
 ( ̂    ̂ ) (           )      
 ( ̂     ̂        ̂      )
 ( ̂   ̂    ̂  ) 
 
 
E considerando solo i termini di perturbazione: 
  ̇       
 
 
  ( ̂    ̂ )(       )
 ( ̂           )
 ( ̂   ̂    ̂  ) 
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  ̇     ̂      
 
 
  ( ̂ )(      )
 (             )
 ( ̂   ̂    ̂  ) 
 
 
  ̇    ̂  
 
 
  ( ̂ )(      )
 ( ̂    ̂  ) 
 ( ̂    ̂     ̂   ) 
 (          )
 
 
Stesso discorso per le equazioni alla rotazione che divengono:  
 
  ̇  
 
 
 ( ̂   )  ,   - [
   
   ̅
   
]
    [
 (            )  (          ) 
 (             )  (          ) 
 (            )  (             )  (          )
]
 
con:  
   [
       
       
 
] 
 Ed in componenti:  
   ̇      ̇  
 
 
 ( ̂    ̂ ) (        ̅      )
 (       )   (         )   (          )   
 (       )  (             ) 
 
 
   ̇  
 
 
 ( ̂    ̂ ) (         ̅)  
 (       )           (         )    
      (       )   (            )  (          )  
 
 
   ̇      ̇  
 
 
 ( ̂    ̂ ) (        )  
       (         )         (       )    
 (       )  (       )  
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Appliccando la teoria delle piccole perturbazioni:  
   ̇      ̇  
 
 
  ̂  [(        
 
  ̂
     
 
  ̂
        )        ̅]⏟                                  
  
 ( ̂    ̂  )   ( ̂     ̂   )   ( ̂   ̂    ̂  )  
 (       )  (             )                                           ⏟         
  
 
 
   ̇  
 
 
 ( ̂    ̂ ) (            
 ̅
  ̂
  ) ̅  
 ( ̂    ̂  )     ̂      ( ̂     ̂   )    
      (       )   ( ̂           )  ( ̂   ̂    ̂  )  
 
 
   ̇      ̇  
 
 
  ̂  (        
 
  ̂
     
 
  ̂
          )  ⏟                                
  
       (         )    ̂     ( ̂    ̂  )   
 (       )  ( ̂    ̂  )                                                  ⏟      
  
 
 
Disaccoppiando   e  :  
 ̇  
 
   
{
   
  
(     )       } 
  
 ̇  
 
   
{
   
  
(     )       } 
 
    
   
 
    
 
  
Un ulteriore semplificazione ci viene data linearizzando la terza delle (2.1) 
[
 ̇
 ̇
 ̇
]  ,  ( ̂     ̂   )-( ̂   )  ,  ( ̂  ̂)-    ,  (   )- ⏟    
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 [
 ̇
 ̇
 ̇
]  [
   
   
   
] *
 
 
 
+ 
A questo punto è importante inserire i termini di regime e di perturbazione delle 
varie azioni di contatto pneumatico-suolo ricavate aa capitolo precedente. 
Sostituendo nelle equazioni del moto 
  ̇       
 
 
  ( ̂    ̂ )(       )
 (       )
 ( ̂   ̂    ̂  ) 
 (4.1) 
  
  ̇     ̂      
 
 
  ( ̂ )(      )
 (             )
 ( ̂   ̂    ̂  ) 
 (4.2) 
  
  ̇    ̂  
 
 
  ( ̂ )(      )
 (          )
 (4.3) 
  
  
   ̇      ̇  
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  ̂
     
 
  ̂
        )        ̅]⏟                                  
  
 
 ( ̂   ̂    ̂  )   
 (       )  (             )       ⏟          
  
 (4.4) 
  
   ̇  
 
 
 ( ̂    ̂ ) (            
 ̅
  ̂
 ) ̅  
      (       )   
 (       )  ( ̂   ̂    ̂  )  
 (4.5) 
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   ̇      ̇  
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 (     ̂  )   ,          ( ̂    ̂  ) -  
 (       )  ( ̂    ̂  )                                          ⏟        
  
 (4.6) 
 
 
 
Riassumendo e raccogliendo tutte le componenti in un unico sistema avremo: 
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É possibile a questo punto porre il sistema di equazioni trovato in forma matriciale 
separando la dinamica longitudinale del velivolo da quella latero-direzionale, essendo le 
equazioni disaccoppiate. 
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Dinamica longitudianale: 
{
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Dianamica latero-direzionale 
{
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Si nota la dipendenza della dinamica da   valori di regime ( ̂  ̂  ̂), dipendenti tra 
loro e che varieranno linearmente nella dinamica della frenata: i primi due fino ad 
annullarsi, mentre  ̂ diminuirà fino al valore di pieno carico degli ammortizzatori. 
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Ora definendo i vettori di stato in questo modo: 
 ̇  * ̇  ̇  ̇  ̈  ̈  ̈+
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 ̇  * ̇  ̇  ̇  ̈  ̈  ̈+    *    ̇  ̇  ̇+  
 
si può scrivere il sistema nella classica forma in variabili di stato 
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Per completezza inseriamo anche il modello d‟attuazione utilizzato per il rudder e il 
ruotino sterzante, modellizzati attraverso un primo ordine: 
Rudder 
    ̇         (4.7) 
con: 
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Ruotino 
    ̇         (4.8) 
con: 
        
4.3 Funzioni di trasferimento del sistema 
Introducendo i vettori delle variabili di stato  ( )    ( ) ed i vettori degli input 
  ( )    ( ) che contengono le trasformate di Laplace delle  ( )  ( )   ( )   ( ) 
si il denominatore delle funzioni di trasferimento. 
        
    
|
|
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|
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   * (     )(     )(     )
    (     )(     )   (     )        (     )      
 (     )       (     )                           
                    + 
Ossia un denominatore di grado sei com‟era prevedibile. 
A titolo d‟esempio scriviamo la funzione di trasferimento parametrica della  
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Da questa matrice notiamo da subito la presenza di uno zero nell‟origine che si 
cancellerà con uno dei poli creando così un determinante di grado cinque. Il numeratore 
sarà un terzo ordine con quindi tre zeri. Stesso discorso per quanto riguarda le FdT utili 
allo studio direzionale del modello quali: 
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Implementando tali sistemi in ambiente Matlab otteniamo le Funzioni di 
Trasferimento utili. 
 
Come è stato detto al paragrafo precedente le FdT dipenderanno della velocità di 
regime considerata come è graficamente mostrato in Figura 4.1.  
 
Figura 4.1 Evoluzione dinamica dei poli al variare di Vx sul piano Latero-Direzionale 
Nel seguente elaborato riportiamo soltanto le FdT utili allo studio dei controlli che verrà 
affrontato nel successivo capito, ma da routine Matlab è possibile ricavare le varie 
funzioni del sistema sia sul piano longitudinale che su quello latero-direzionale per ogni 
variabile di stato. 
Avremo quindi: 
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Ruotino 
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5   Progetto dei controlli 
Un velivolo in atterraggio dopo l‟impatto deve attivare l‟impianto freni, ciò significa 
azionare il controllo in decelerazione longitudinale del velivolo e se subentrano azioni 
di disturbo laterale il dispositivo dovrà essere in grado di correggere la direzione di 
corsa. Queste due operazioni avverranno in simultanea dato che le perturbazioni laterali 
seppur in assenza di vento saranno comunque presenti: per semplice asimmetria della 
frenata o sconnessione del terreno d‟appoggio e possono essere gestite intervenendo sui 
dispositivi con tecniche diverse. 
In linea generale gli eventi che si susseguono al momento dell‟atterraggio sono: 
1. Touchdown: il velivolo tocca terra con una certa       e         
2. Gli ammortizzatori si caricano durante il rullaggio generando: 
o Una certa dinamica verticale in   
3. Dopo circa 2 sec vengono attivati i freni che generano: 
o Una variazione di velocità in    
o Un effetto di beccheggio   
4. Un disturbo laterale di raffica di data intensità investe il velivolo sulla pista 
generando:  
o Un effetto imbardante   
o Una variazione di velocità in   
o Un effetto di rollio  
Il velivolo è perturbato in ogni suo grado di libertà, tutto ciò si ripercuote sulla frenata 
poiché le ruote sosterranno carichi variabili e diversi tra loro. 
L‟obiettivo di questo studio sarà controllare il velivolo durante queste fasi fino al suo 
arresto, quindi sviluppare delle logiche di controllo automatiche in grado di:  
 Frenare il velivolo longitudinalmente, 
 Correggere la traiettoria. 
Uno schema di controllo di base è mostrato in Figura 5.1 
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Figura 5.1 Schema di controllo generale 
In questo capitolo si cerca di comprendere come verranno sintetizzati ed utilizzati i 
controlli a disposizione. 
5.1 Controllo direzionale 
Nell‟istante in cui il velivolo è investito dalla raffica o la sua traiettoria è perturbata 
da un disturbo laterale, deve essere in grado di correggerla automaticamente, 
riconducendosi sulla traiettoria di riferimento che nel caso specifico di studio significa 
angolo d‟imbardata nullo (    ); per fare ciò si può intervenire su tre dispositivi di 
controllo: 
1. Rudder in coda  
2. Ruotino anteriore sterzante 
3. Freni differenziali 
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Figura 5.2 Schema di controllo direzionale 
Il momento più critico della fase di rullaggio è quello iniziale, in cui la velocità è 
elevata ed allo stesso tempo il velivolo viene investito dalla raffica. Per questo motivo i 
controlli sintetizzati nei paragrafi successivi sono analizzati nella condizione di alta 
velocità a         . Ricordiamo, infatti, che le funzioni di trasferimento sono 
dipendenti dalla velocità del velivolo nella condizione di riferimento. 
5.1.1 Progetto dei regolatori mediante inversione di modello 
Nei capitoli precedenti sono state ricavate le funzioni di trasferimento del modello, 
utili a questo punto alla progettazione dei controllori. 
Per comprendere i passaggi affrontati prendiamo come struttura di riferimento delle 
Funzioni di Trasferimento ricavate a              la    : 
    
   (     )
 (             )
 (5.1) 
dove si è indicato genericamente con : 
Dall‟analisi di questa struttura subito si nota come in ciclo aperto la semplice risposta a 
gradino diverga a causa del polo nell‟origine. 
In ciclo chiuso avremo: 
        (    )         
dove: 
    {
    
   
       
 d  della dinamica con freni differenziali
 d  della dinamica con ruotino sterzante
 d  della dinamica con rudder
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   : 
  : 
     
Controllore della rispettiva FdT 
FdT rispetto alla raffica (     ) 
Disturbo di raffica laterale 
 
In definitiva si ha: 
  
      
        
   
  
        
    (5.2) 
ossia la  sarà influenzata da due contributi. 
Facendo una rapida sostituzione con    diviene: 
  
      (     )
 (             )        (     )
   
  (    )
 (             )        (     )⏟                   
  
    
In caso di mantenimento di prua il riferimento viene mantenuto nullo. 
Situazione ben diversa si avrà sul secondo termine, il punto fondamentale è che il 
nostro controllo non dovrà essere solo utile ad inseguire un riferimento ma dovrà 
contrastare un disturbo di raffica. Dal Teorema del Valore Finale si ha: 
lim
   
    (s) 
 
 
   lim
   
 
     
         
 (5.3) 
 : intensità del gradino di raffica 
 
La (5.3) indica che per ottenere un valore nullo in imbardata è necessario che il 
controllo     abbia un polo nell‟origine. Attorno a tale vincolo sono stati progettati i 
controlli. 
 
Inizialmente si è pensato di progettare dei convenzionali PID, uno per ogni strumento 
di controllo; la sintesi di tale tipologia di controlli oltre ad essere dispendiosa poiché 
necessita di aggiustamenti manuali è esclusiva, ossia risulta essere corretta e puntuale 
ma solo per il controllo in questione e solo per il modello in questione.  
Si è optato quindi per un progetto di controllo più generico ed adattabile, in modo da 
essere comunque funzionale all‟eventuale modifica o sostituzione dei parametri del 
modello di studio. 
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L‟idea è di costruire una funzione desiderio, che soddisfi in ciclo aperto le esigenze 
determinate e che sia controllabile in ciclo chiuso semplicemente ritoccando due 
parametri. 
 
Figura 5.3 Schema esplicativo 
Le condizioni necessarie e sufficienti per lo sviluppo della Funzione Desiderio 
  saranno: 
                                 
     
   
     deve avere un polo nell’origine      
 dovr  avere  polo doppio nell origine 
dove l‟ultima implicazione è dovuta al fatto che la struttura generica della    (vedi (5.1)
) ha già un polo nell‟origine che invertito cancella uno dei poli della   . La struttura 
della funzione desiderata sarà: 
      
 
  
                       
  
    
 
 
    
 
scrivendo        
     
   si ha in ciclo chiuso un secondo ordine manipolabile 
attraverso i parametri           
 . 
In definitiva  
   
     
 (  
  
  
      
)
  
 
(5.4) 
Le uniche incognite da definire per poi ottenere     attraverso l‟inversione del modello 
sono i parametri regolatori,        
 . 
Un modo univoco e vantaggioso per la loro definizione è quello di considerare il 
sistema globale dei controlli come in Figura 5.4 
 δi  δi 
   
Ψ Ψ  
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Figura 5.4 Schema del sistema globale 
  ∑       (    )       
 
   
 (5.5) 
 [  ∑      
 
   
]  ∑      
 
   ⏟     
   
         (5.6) 
  
   
     
   
  
     
    (5.7) 
 
Scrivendo il denominatore per esteso: 
          
     
     
  
  
           
  ⏟
  ̂ ̂ 
    
  ⏟
 ̂ 
 
 
In definitiva si nota che definendo pulsazione e smorzamento globale affinché si abbia 
una risposta sincrona, si ottengono i parametri d‟interesse per la Funzione Desiderio. 
{
 ̂          
 ̂   
 
{
 
 
 
   
  
 ̂ 
√ 
       
   
 ̂
√ 
    
 (5.8) 
A questo punto i controllori sono di semplice definizione: 
     
     
    
    
    
    
    
    
    
 δ  δ 
 Δ  Δ 
 δ𝑟  δ  
+ 
=   𝐺  
Ψ  
- 
Ψ Ψ Ψ  
 𝑑 
𝑣𝑔𝑦 
 𝑑 
𝑣𝑔𝑦 
- 
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5.1.2 Controllore in Rudder 
Dalle FdT ottenute nei precedenti capitoli linearizzando il modello, estrapoliamo 
quelle d‟interesse, relative alla dinamica d‟imbardata. 
Fissata la velocità a         per il controllo con il Rudder in ciclo aperto si 
hanno le seguenti funzioni di trasferimento, la prima relativa al dispositivo di controllo, 
l‟altra all‟intensità del disturbo di raffica: 
 
  
 
        (        )(                )
  (                 ) (                )
 (5.9) 
  
 
   
 
         (        )(                )
  (                 )(                )
 (5.10) 
In Figura 5.5 è rappresentata l‟architettura di riferimento del controllo tramite rudder. 
 
Figura 5.5 Schema di controllo di Ψ con Rudder 
In ciclo aperto il sistema si comporta come evidenziano i grafici mostrati in Figura 5.6. 
Si sottolinea che il luogo delle radici è tracciato in funzione di un controllo 
proporzionale da 0 ad infinito.  
 
Figura 5.6 Luogo radici e diagramma di Bode della Ψ/δr in ciclo aperto 
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Come si nota dalle funzioni di trasferimento e dai diagrammi, un gradino di comando 
o di raffica porterebbe la risposta a divergere. 
Se invece volessimo controllare la risposta della      con un semplice 
proporzionale noteremmo che il sistema inseguirebbe il riferimento senza grossi sforzi 
(Figura 5.7 linea continua) ma perturbato da un gradino di raffica lo stesso controllo non 
confermerebbe i risultati attesi (Figura 5.7 tratteggiata). 
 
Figura 5.7 Risposte in ciclo chiuso di Ψ/δr(blu) e Ψ/vgy(rosso) 
Le motivazioni di un tale andamento sono state chiarite al paragrafo precedente, 
concludendo con la necessità d‟introdurre un controllore con una determinata struttura. 
Il controllore sintetizzato sul rudder avrà la seguente forma: 
    
        (   )(                  )(                 )
 (        )(                 )
 (5.11) 
Il luogo delle radici e la risposta in frequenza del sistema in ciclo chiuso controllato 
dalla (5.11) divengono come mostrato in Figura 5.8, dove si è aggiunta la funzione di 
trasferimento dell‟attuatore: 
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Figura 5.8 Luogo radici e diagramma di Bode della Ψ/δr controllata 
Si nota chiaramente come il diagramma di Bode in ciclo aperto sia proprio la risposta 
in frequenza della Funzione Desiderio    
                 con          
 
  
 
   
     
 (  
  
  
      
)
  
 
mentre in ciclo chiuso il Bode sarà un secondo ordine con: 
 margine di fase          
 banda passante               
Nei grafici seguenti riportiamo le varie risposte in ciclo chiuso, nella Figura 5.9 è 
rappresentato l‟andamento della Ψ con l‟evolvere del tempo avendo perturbato il 
sistema con un gradino di raffica e ricordando che il valore dalla Ψi di riferimento è 
impostato a zero. 
In Figura 5.10 è riportata l‟escursione dell‟angolo del rudder utile a conservare la 
traiettoria prestabilita. Nell‟ultima Figura 5.11 è invece riportato l‟andamento 
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dell‟angolo d‟imbardata Ψ al gradino di riferimento Ψi, ossia impostando l‟angolo di 
riferimento diverso da zero per mostrare come il controllo sia in grado di inseguire 
anche un riferimento non nullo in presenza di raffica a meno di saturazione del rudder. 
 
Figura 5.9 Risposta di Ψ al gradino di raffica 
 
 
Figura 5.10 Escursione dell’angolo del Rudder in risposta alla raffica 
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Figura 5.11 Risposta di Ψ al gradino di Ψi 
5.1.3 Controllore in Ruotino sterzante 
Analogamente a quanto fatto per il Rudder si ripete l‟analisi per il controllo tramite 
Ruotino anteriore. 
Fissata la velocità a         per il controllo con Ruotino sterzante in ciclo aperto 
si hanno le seguenti funzioni di trasferimento, la prima relativa al dispositivo di 
controllo, l‟altra all‟intensità del disturbo di raffica:  
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s(s        s        )(s        s       )
 (5.12) 
  
 
   
 
         (        )(                )
  (                 )(                )
 (5.13) 
 
In Figura 5.12 è rappresentata l‟architettura di riferimento del controllo tramite 
ruotino anteriore. 
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Figura 5.12 Schema di controllo di Ψ con Ruotino Sterzante 
 
In ciclo aperto il sistema si comporta come evidenziano i grafici mostrati in Figura 5.13. 
 
Figura 5.13 Luogo radici e diagramma di Bode della Ψ/δ in ciclo aperto. 
Come si nota dalle funzioni di trasferimento e dai diagrammi, un gradino di comando 
o di raffica porterebbe la risposta a divergere. 
Se invece volessimo controllare la risposta della      con un semplice 
proporzionale noteremmo che il sistema inseguirebbe il riferimento senza grossi sforzi 
(Figura 5.14 linea blu) ma perturbandolo con un gradino di raffica lo stesso controllo 
non confermerebbe i risultati attesi (Figura 5.14 rossa). 
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Figura 5.14 Risposte in ciclo chiuso di Ψ/δ(blu) e Ψ/vgy(rosso) 
Le motivazioni di un tale andamento sono state chiarite al paragrafo precedente, 
concludendo con la necessità di introdurre un controllore con una determinata struttura. 
Il controllore sintetizzato sul ruotino sterzante avrà la seguente forma: 
   
      (   )(                  )(                 )
 (        )(                 )
 (5.14) 
Il luogo delle radici e la risposta in frequenza del sistema in ciclo chiuso controllato 
dalla (5.14) divengono come mostrato in Figura 5.15 dove si è aggiunta la funzione di 
trasferimento dell‟attuatore: 
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Figura 5.15 Luogo radici e diagramma di Bode della Ψ/δ controllata 
Si nota chiaramente come il diagramma di Bode in ciclo aperto sia proprio la risposta 
in frequenza della Funzione Desiderio    
               con         
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mentre in ciclo chiuso il Bode sarà un secondo ordine con: 
 margine di fase          
 banda passante               
 
Nei grafici seguenti riportiamo le varie risposte in ciclo chiuso, nella Figura 5.16 è 
rappresentato l‟andamento della Ψ con l‟evolvere del tempo avendo perturbato il 
sistema con un gradino di raffica e ricordando che il valore dalla Ψi di riferimento è 
impostato a zero. 
In Figura 5.17 è riportata l‟escursione dell‟angolo del ruotino utile a conservare la 
traiettoria prestabilita. Nell‟ultima Figura 5.18 è invece riportato l‟andamento 
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dell‟angolo d‟imbardata Ψ al gradino del riferimento Ψi, ossia impostando l‟angolo di 
riferimento diverso da zero per mostrare come il controllo sia in grado di inseguire 
anche un riferimento non nullo in presenza di raffica a meno di saturazione del ruotino. 
 
Figura 5.16 Risposta di Ψ al gradino di raffica 
 
Figura 5.17 Escursione dell’angolo del ruotino in risposta alla raffica 
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Figura 5.18 Risposta di Ψ al gradino di Ψi 
 
5.1.4 Controllore in Freni differenziali 
Analogamente a quanto fatto per il ruotino anteriore si ripete l‟analisi per il controllo 
tramite Freni differenziali. 
Fissata la velocità a         per il controllo con Freni Differenziali in ciclo 
aperto si hanno le seguenti funzioni di trasferimento, la prima relativa al dispositivo di 
controllo, l‟altra all‟intensità del disturbo di raffica: 
 
 
 
 
      e  (s        ) (s        s       )
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 (5.16) 
 
In Figura 5.19 è rappresentata l‟architettura di riferimento del controllo tramite 
ruotino anteriore. 
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Figura 5.19 Schema di controllo di Ψ con Freni differenziali 
 
In ciclo aperto il sistema si comporta come evidenziano i grafici mostrati in Figura 5.20 
 
Figura 5.20 Luogo radici e diagramma di Bode della Ψ/∆ in ciclo aperto. 
Come si nota dalle funzioni di trasferimento e dai diagrammi, un gradino di comando 
o di raffica porterebbe la risposta a divergere. 
Se invece volessimo controllare la risposta della      con un semplice 
proporzionale noteremmo che il sistema inseguirebbe il riferimento senza grossi sforzi 
(Figura 5.21 linea continua) ma perturbandolo con un gradino di raffica lo stesso 
controllo non confermerebbe i risultati attesi (Figura 5.21 tratteggiata). 
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Figura 5.21 Risposte in ciclo chiuso di Ψ/∆(blu) e Ψ/vgy(rosso) 
Le motivazioni di un tale andamento sono state chiarite al paragrafo precedente, 
concludendo con la necessità di introdurre un controllore con una determinata struttura. 
Il controllore sintetizzato sui freni differenziali avrà la seguente forma: 
   
        (   )(                  )(                 )
 (        )(                 )
 (5.17) 
Il luogo delle radici e la risposta in frequenza del sistema in ciclo chiuso controllato 
dalla (5.17) divengono come mostrato in Figura 5.22, dove si è aggiunta la funzione di 
trasferimento dell‟attuatore: 
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Figura 5.22 Luogo radici e diagramma di Bode della Ψ/∆ controllata 
Si nota chiaramente come il diagramma di Bode in ciclo aperto sia proprio la risposta 
in frequenza della Funzione Desiderio    
               con         
 
 
 
   
     
 (  
  
  
      
)
  
 
mentre in ciclo chiuso il Bode sarà un secondo ordine con: 
 margine di fase          
 banda passante               
Nei grafici seguenti riportiamo le varie risposte in ciclo chiuso, nella Figura 5.23 è 
rappresentato l‟andamento della Ψ con l‟evolvere del tempo avendo perturbato il 
sistema con un gradino di raffica e ricordando che il valore dalla Ψi di riferimento è 
impostato a zero. In Figura 5.24 è riportata l‟escursione della forza frenante utile a 
conservare la traiettoria prestabilita. Nell‟ultima Figura 5.25 è invece riportato 
l‟andamento dell‟angolo d‟imbardata Ψ al gradino del riferimento Ψi, ossia impostando 
l‟angolo di riferimento diverso da zero per mostrare come il controllo sia in grado di 
inseguire anche un riferimento non nullo in presenza di raffica a meno di saturazione 
del ruotino. 
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Figura 5.23Risposta di Ψ al gradino di raffica 
 
Figura 5.24 Escursione della forza frenante in risposta alla raffica 
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Figura 5.25 Risposta di Ψ al gradino di Ψi 
 
Figura 5.26 Confronto tra le risposte dei tre controlli 
La Figura 5.26 sovrappone le risposte al gradino di raffica dei tre controlli, si nota 
come praticamente quasi coincidano ed è interessante il fatto che reagiscono alla 
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perturbazione iniziale in maniera sincrona proprio per come abbiamo sintetizzato i 
controllori. 
5.2 Controllo in frenata con feedback in slip-ratio 
Si è visto come i freni, disaccoppiati rispetto alle ruote dei carrelli principali, siano in 
grado di intervenire come correttori di traiettoria, generando appunto una coppia. Questi 
stessi freni dovranno però principalmente intervenire in simultanea per decelerare il 
velivolo longitudinalmente. 
Grazie alle attività precedenti [13] si hanno a disposizione due modalità di controllo 
per decelerare il velivolo: 
1. Controllo in decelerazione: impostando il valore di decelerazione desiderato 
sulla corsa d‟arresto del velivolo. 
2. Controllo in Slip-Ratio: impostando il valore di Slip in modo da evitare lo 
slittamento. 
Le attività precedenti suggerivano migliori prestazioni in modalità decelerazione 
controllata, quindi inizialmente si era optato per questa soluzione, salvo poi riscontrare 
a seguito del disturbo laterale le stesse problematiche di saturazione dei freni, con 
successivo bloccaggio delle ruote. 
Per far fronte a tale inconveniente si ricorre al controllo in Slip-Ratio che evita 
l‟incipiente blocco valutando la velocità del velivolo e delle ruote. In Figura 5.27 è 
mostrato uno schema di controllo semplificato. 
 
Figura 5.27 Schema di controllo longitudinale 
Controllando in Slip-ratio si vogliono però mantenere le stesse caratteristiche di 
frenata equivalenti al controllo  in decelerazione; si è riscontrato infatti che una 
decelerazione di 3 m/s produceva un rateo di frenata ottimale usufruendo della capacità 
intermedia di frenata. 
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Il legame tra lo Slip-Ratio e la decelerazione passa per il coefficiente d‟attrito μ: 
 
                             (  )                
 
Tramite valori d‟interpolazione della curva    (  )  si ha che lo Slip-Ratio dovrà 
essere pari a            per ottenere lo stesso valore ottimale di decelerazione. 
 
Il controllo in Slip-Ratio come si può approfondire meglio in [13] avrà la seguente 
struttura: 
            
  
  
 
     (         )
 
 
5.3 Logiche di gestione dei controlli 
Fin qui sono stati raggiunti sostanzialmente due obiettivi: si è detto come l‟utilizzo 
del controllo in frenata in Slip-Ratio sia benefico e da preferire a quello in decelerazione 
controllata in quanto evita lo slittamento e la saturazione dei freni e sono stati progettati 
i controllori relativi ai tre dispositivi per il controllo direzionale. 
L‟ultimo obiettivo al quale si vuole pervenire per completare il quadro di controllo è 
lo sviluppo di una legge di guida che gestisca in maniera ottimale i controlli finora 
progettati sfruttando al meglio le caratteristiche dei singoli dispositivi. 
Per capire che tipo di logica utilizzare sono state eseguite le simulazioni del velivolo 
in frenata con singolo controllo direzionale. 
 
Simulazione e controllo di direzione con Rudder 
Com‟era prevedibile la simulazione con singolo controllo in Rudder funziona bene 
alle alte velocità, la coppia sviluppata da quest‟ultimo si esaurisce infatti molto 
rapidamente dipendendo dalla pressione dinamica. Questo ci suggerisce un utilizzo 
potenziato nelle fasi iniziali della frenata. 
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Figura 5.28 Evoluzione della coppia imbardante generata dal Rudder con la velocità 
Simulazione e controllo di direzione con Freni Differenziali 
La simulazione con controllo direzionale tramite i freni differenziali è limitata dalla 
duplice funzione cui i freni devono assolvere. La frenata bilanciata (o equi-ripartita sui 
carrelli principali) sarà massima al raggiungimento della massima soglia di coppia 
frenante esplicabile, ma per usufruire delle caratteristiche differenziali dei freni sarà 
necessario avere un certo margine di coppia per entrambe le ruote in modo da riuscire a 
massimizzare l‟apporto differenziale. Volendo quindi eseguire sia il controllo in frenata 
(coppia frenante equi-ripartita sui freni) che il controllo direzionale (coppia differenziale 
in aggiunta su ciascun freno) con il solo apporto del sistema frenante, la soglia ideale a 
cui deve sottendere la coppia equi-ripartita sui due freni è quella intermedia come è 
rappresentato in Figura 5.29. 
 
Figura 5.29 Schema esplicativo 
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Per capire come selezionare e impostare tale soglia è necessario stabilire il legame tra 
la coppia frenante e la decelerazione; questo legame è lineare: 
           
   
  
 
Ciò significa che le soglie di decelerazione saranno: 
       
     
     
        
Il legame esistente tra la decelerazione e il rapporto di Slip che imposteremo sul 
modello è dato: 
              
   (  )  come mostra la Figura 5.30 
Si ha dunque: 
           
           
 
Figura 5.30 Andamento del coefficiente d’attrito longitudinale con lo Slip-Ratio per 
asfalto asciutto [14] 
Simulazione e controllo di direzione con Ruotino Sterzante 
Come nel caso di controllo tramite Rudder la massima ottimizzazione l‟avremo 
combinandolo con la frenata bilanciata alla soglia massima su tutta la corsa d‟arresto. Il 
ruotino è in grado di correggere la traiettoria senza problemi con una dinamica 
d‟attuazione più lenta rispetto a quella differenziale. 
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Una volta definite a grandi linee le caratteristiche prestazionali dei dispositivi di 
controllo, possiamo creare una legge di guida che sia in grado di miscelarli in maniera 
ottimale. 
 
L‟idea è di modulare l‟azione dei controlli con la velocità seguendo le seguenti fasi 
di passaggio: 
1. Il velivolo atterra e all‟istante t=2 sec sono attivati i freni a capacità massima 
2. La decelerazione si attenua con la velocità secondo la legge: 
            (
   
      
)
 
 
o meglio 
               (
   
      
)
 
 
dove:                           
In Figura 5.31 è riportato parte dello schema logico di controllo collegato ai 
controlli sui freni in cui è evidenziata la legge sopracitata che andrà a definire 
la richiesta di Slip-Ratio all‟interno dei blocchi di controllo sui freni. 
 
Figura 5.31 Logica di controllo in decelerazione 
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Figura 5.32 Andamento del valore di Slip-ratio richiesto 
3. Nell‟istante in cui il velivolo è investito dalla raffica si innescano i controlli 
direzionali. 
4. In prima battuta, quando il livello ha decelerazione massima si azionano i 
controlli sul rudder e ruotino sterzante;  
5. Il ruotino sterzante agirà fino al completo arresto, il rudder per quanto detto 
in precedenza avrà effetto nelle fasi di alta velocità. 
6. Riducendosi l‟accelerazione quindi la richiesta di coppia frenante bilanciata si 
aziona quella differenziale secondo la legge: 
    *  (
   
      
)
 
+ 
con   quota di frenata differenziale 
Ossia diminuisce la velocità, si riduce il contributo del rudder, si riduce la 
richiesta di coppia equi-ripartita ed aumenta la richiesta di coppia 
differenziale (Figura 5.33). 
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Figura 5.33 Grafico di sintesi della legge di guida 
Nella Figura 5.34 sono evidenziati i contributi alla legge di guida all‟interno del 
controllo del freno sinistro. In Figura 5.35 è rappresentata la legge interna al 
blocco Controllo variabile. 
 
Figura 5.34 Blocco controllo freno SX 
 
Figura 5.35 Blocco controllo ottimizzato 
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6   Risultati di simulazione 
Nel presente capitolo sono riportati i risultati ottenuti dalla simulazione in ambiente 
Matlab-Simulink, utilizzando il metodo d‟integrazione Range-Kutta e passo fisso di 
simulazione         . 
Ricordiamo che la raffica è modellizzata con una rampa positiva d‟intensità massima 
pari a          innescata al tempo        con rateo di salita pari a     
  come 
da Figura 6.1. La spinta è invece rappresentata da una rampa negativa che al tempo 
       è alla massima intensità per poi decrescere gradualmente con rateo pari a 
 
    
 
    fino ad annullarsi, Figura 6.2. 
 
Figura 6.1 Andamento della raffica 
 
Figura 6.2 Andamento della spinta 
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La velocità orizzontale d‟atterraggio è fissata a             mentre quella 
verticale è nulla. 
La frenata è controllata con feedback in Slip-Ratio di cui si riportano i valori di 
soglia a seconda della simulazione effettuata. 
La prima parte dei risultati riguarderà la simulazione completa del modello non-
lineare facendo agire prima i controlli direzionali singolarmente, per poi miscelarli 
attraverso la legge di guida. 
Nella seconda parte simuliamo il modello con comandi miscelati in presenza di 
fenomeni d‟incertezza derivanti dalle condizioni operative. 
6.1 Comandi Singoli su simulazione completa 
In questo paragrafo si analizzano i singoli controlli sul modello completo di 
simulazione, dall‟impatto iniziale ad alta velocità, fino al completo arresto del velivolo. 
Si vuole porre l‟accento sulle differenze ed esaminare le singole prestazioni per 
definire poi una logica di miscelazione dei comandi. 
Gli input comuni al seguente set di simulazioni a singoli comandi direzionali con 
feedback di frenata in Slip-ratio sono: 
              Istante di inizio simulazione 
             Instante d‟azionamento freni 
             Istante in cui la raffica investe il velivolo 
              Velocità orizzontale d‟atterraggio 
             Velocità verticale d‟atterraggio 
             Velocità di fine simulazione 
       Coefficiente asintotico d‟attrito longitudinale (asfalto 
asciutto) 
        Parametro di Slip 
              Velocità angola di beccheggio all‟impatto 
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6.1.1 Frenata in Slip ratio fisso con controllo direzionale tramite ruotino 
sterzante 
Controllando direzionamene il velivolo con solo il ruotino anteriore si ha un 
disallineamento con la pista dell‟ordine di 3 centesimi di grado come si può osservare in 
Figura 6.3. 
 
Figura 6.3 Angolo di disallineamento  con la pista 
Per correggere la direzione il ruotino effettuerà l‟escursione d‟angolo mostrata in 
Figura 6.4. Si nota come al passaggio di angoli di  positivi il ruotino tenda a diminuire 
la sua influenza. 
 
Figura 6.4 Escursione del ruotino di controllo 
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In Figura 6.5 è rappresentato l‟andamento dell‟angolo di rollio che diviene positivo 
nell‟istante in cui la raffica laterale investe il velivolo, per poi attenuarsi al diminuire 
della velocità essendo dipendente dalla pressione dinamica. 
 
Figura 6.5 Angolo di rollio 
Per quanto riguarda la frenata bilanciata, vediamo l‟andamento della richiesta di slip-
ratio e quello effettivo esplicato dal sistema. Si evidenzia un rapporto di slip massimo 
proprio all‟istante d‟impatto sulla pista, questo andamento è dato dal fatto che le ruote 
all‟impatto hanno velocità nulla ed hanno bisogno di qualche istante per attivare la 
rotazione portandosi alla velocità del velivolo. Questa situazione si evidenzia meglio in 
Figura 6.7. Al tempo t=2 sec vengono attivati i freni si sviluppa la coppia frenante 
(Figura 6.8) e la richiesta di slip viene soddisfatta.  
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Figura 6.6 Curva del valore di Slip con il tempo. 
 
Figura 6.7 Variazione delle velocità di velivolo e ruote 
 
Figura 6.8 Coppia bilanciata agente sui freni 
Controllando il velivolo in questa modalità la traiettoria seguita sulla pista è quella di 
Figura 6.9 dove si può vedere come come il velivolo soddisfi i requisiti sulla qualità di 
volo prescritti dalla Mil-Handbook 1797. Nelle Figura 6.10 e Figura 6.11 sono mostrati 
l‟andamento dell‟angolo di beccheggio e il carico sugli ammortizzatori. 
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Figura 6.9 Traiettoria del velivolo controllato con ruotino 
 
Figura 6.10 Angolo di beccheggio 
 
Figura 6.11 Fattore di carico sugli ammortizzatori 
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Figura 6.12 Corsa degli ammortizzatori 
6.1.2 Frenata in Slip ratio fisso e controllo direzionale in rudder  
In questo paragrafo si riportano le differenze sostanziali riscontrate rispetto al 
controllo precedente regolando la direzione con solo l‟ausilio del rudder. I grafici non 
visualizzati, relativi alle dinamiche longitudinali, saranno uguali al controllo in ruotino. 
Si visualizza in Figura 6.13 la curva  relativa all‟imbardata, il rudder come 
preannunciato agisce nei primi istanti in cui la velocità è sostenuta, controllando il 
velivolo per circa 5 sec dalla raffica ed arrivando poi a saturare il comando com‟è 
visualizzabile in Figura 6.14. 
 
Figura 6.13 Angolo di disallineamento nel tempo 
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Figura 6.14 Escursione del rudder 
La traiettoria a questo punto diverge portandosi a valoro di oltre 50 m, molto al di 
fuori dei corridoi stabiliti dalla normativa. 
 
Figura 6.15 Traiettoria del velivolo con controllo in rudder 
6.1.3 Frenata in Slip ratio fisso e controllo direzionale con freni 
differenziali 
In questo tipo di controllo i freni devono soddisfare il duplice requisito, frenando in 
maniera bilanciata per decelerare e utilizzando parte della loro capacità per differenziare 
l‟apporto di frenata sulle due ruote in modo da controllare anche la direzione. 
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In Figura 6.16 è riportato l‟andamento dell‟angolo d‟imbardata che nel ricevere la 
raffica si discosta dal valore di riferimento di angoli molto piccoli dell‟ordine di 0.18 
gradi. 
 
Figura 6.16 Evoluzione dell’angolo  
In Figura 6.17 è rappresentata l‟evoluzione delle coppie frenanti sviluppate 
dall‟impianto idraulico a seguito della richiesta di Slip ratio mostrata in Figura 6.18 e 
più in dettaglio nella Figura 6.19. Si nota da questi grafici come la richiesta di slip 
quindi di frenata tra le due ruote si differenzi, ondeggiando attorno al valore di Slip 
bilanciato di frenata, in base all‟angolo d‟imbardata da correggere. Nella figura di 
dettaglio si riscontra lo scostamento tra la richiesta di Slip ratio necessario al controllo 
direzionale e quello effettivo esplicato dal sistema. È interessante capire le motivazioni 
alla base di questa risposta imputabile alla curva di Dugoff che descrive il 
comportamento del contatto pneumatico-pista. Si chiarisce meglio questo aspetto al 
paragrafo successivo introducendo nella simulazione la caratteristica di asfalto bagnato, 
in modo da effettuare un‟analisi più completa del fenomeno. 
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Figura 6.17 Evoluzione della coppia frenante a Slip fisso 
 
Figura 6.18 Evoluzione dello Slip ratio  
 
Figura 6.19 Dettaglio dello Slip ratio 
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Nelle Figura 6.20 e Figura 6.21 sono riportati gli angoli di rollio e beccheggio che 
vengono perturbati dall‟impatto sulla pista e dal subentrare della raffica laterale. 
L‟oscillazione di rollio si innesca con la raffica laterale che con  un     genera una 
rotazione     dovuta all‟effetto diedro con      . Gli ammortizzatori smorzano 
quest‟effetto di rollio così come quello di beccheggio provocato da due fattori: l‟impatto 
iniziale al suolo in cui le ruote sono bloccate rispetto all‟inerzia del velivolo e la frenata 
attivata dopo 2 secondi. 
 
Figura 6.20 Andamento dell’angolo di rollio  
 
Figura 6.21 Andamento dell’angolo di beccheggio  
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Quanto appena detto sull‟andamento dell‟angolo di beccheggio si riscontra nelle 
Figura 6.22, Figura 6.23 e Figura 6.24 che mostrano l‟evoluzione della velocità del 
velivolo e delle ruote, mettendo in evidenza la discrepanza iniziale tra le velocità delle 
ruote e del velivolo colmata in tempi rapidi al raggiungimento di         per poi 
risepararsi al momento dell‟attivazione dei freni. 
 
Figura 6.22 Andamento delle Velocità  
 
Figura 6.23 Fattore di carico sugli ammortizzatori nel tempo 
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Figura 6.24 Evoluzione della decelerazione del velivolo 
Nell‟ultima Figura 6.25 viene rappresentata la traiettoria compiuta dal velivolo sulla 
pista. Le linee parallele descrivono i “corridoi” ideali nei quali dovrebbe trovarsi il 
velivolo per rispondere ai requisiti di qualità di volo per l‟atterraggio e il roll-out 
prescritti dalla Mil-Handbook 1797. Si riportano i due livelli del requisito: 
 desiderato: il ruotino anteriore deve trovarsi entro i ±10 piedi (≈3.05 m) dalla 
linea di mezzeria della pista, il “corridoio” è rappresentato in verde; 
 adeguato: il ruotino anteriore deve trovarsi entro i ±25 piedi (≈7.62 m) dalla 
linea di mezzeria, rappresentato in rosso. 
 
Figura 6.25 Evoluzione della traiettoria del velivolo sulla pista 
L‟aereo soddisfa i requisiti imposti dimostrando di avere bassi tempi e spazi 
d‟arresto dell‟ordine di 350 m. 
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6.1.4 Approfondimento sulla frenata differenziale 
Attraverso l‟aiuto delle curve di Dugoff utilizzate per simulare il legame tra le azioni 
frenanti e la velocità delle ruote, si analizzano in dettaglio i motivi alla base della 
riduzione della capacità frenante con il coefficiente d‟attrito. Questo esame preliminare 
sarà d‟ausilio all‟analisi che verrà effettuata sulle prestazioni dei freni differenziali. 
Selezionando come input di simulazione i valori di Slip ratio di riferimento si 
delineano attraverso il coefficiente d‟attrito equivalente le forze sviluppate dal 
pneumatico che determineranno la soglia di coppia da impartire al sistema d‟attuazione 
frenante. Questo spiega come un unico valore di slip possa creare una drastica riduzione 
della coppia frenante transitando da condizioni d‟asfalto asciutto (curva blu), a 
condizioni d‟asfalto bagnato (curva verde). 
 
Figura 6.26 Curve di Dugoff 
 
Analisi sui freni differenziali 
Quando si parla di freni differenziali si sottintende che i freni debbano svolgere la 
funzione sopracitata in maniera indipendente l‟uno dall‟altro, con ciascuno la sua soglia 
di slip ratio. Nei paragrafi precedenti si è fatto riferimento al controllo direzionale con 
solo i freni; si riportano in Figura 6.27 quelle stesse curve caratteristiche del controllo in 
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asfalto asciutto a slip di riferimento fisso pari a 0.1. Già in queste curve anche se poco 
percettibile si nota il divario tra la quota di coppia differenziale destra e sinistra, 
nonostante le richieste di slip siano simmetriche per le due ruote. 
 
Figura 6.27 Coppia sviluppata dai freni e curve di slip ratio su simulazione di controllo a 
slip fisso con freni differenziali su pista asciutta 
Il riferimento di slip ratio può essere inseguito dallo slip effettivo solo quando la  si 
attenua poiché il sistema pensa di aver a che fare con un andamento lineare della curva 
     (Figura 6.29). Così non è, e la ruota destra riesce a sviluppare una coppia sempre 
minore rispetto alla richiesta di slip che quindi tende ad aumentare, si formano quindi 
delle richieste a bolla dovute al mancato raggiungimento di un equilibrio tra richiesta e 
risposta. Sulla ruota sinistra si ha un guadagno maggiore (in modulo), della richiesta che 
quindi sviluppa una coppia minore rilasciando i freni (Figura 6.29). La Figura 6.28 
mostra la risposta direzionale a questo controllo, la  sembra quasi divergere nella 
ricerca di una posizione di equilibrio. 
 
Figura 6.28 Risposta  alle bolle di controllo 
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Figura 6.29 Schema esplicativo 
Per visualizzare meglio il problema supponiamo di utilizzare i freni differenziali su 
pista bagnata. La Figura 6.30 evidenzia ciò che prima era quasi impercettibile. Il motivo 
di un tale andamento è quindi imputabile alla curva di Dugoff, riducendo l‟aderenza al 
suolo (curva verde sulla Figura 6.29) la curva di tangenza si abbassa, da una parte 
richieste di slip maggiori trovano     piccoli e sempre uguali (la curva è circa piatta), 
dall‟altra si ha invece un repentino decremento della risposta (la curva è ripida). 
Δ𝑆𝑥 
Δ𝐹𝐵𝐷𝑒𝑚 
Δ𝐹𝐵𝐸𝑓𝑓
𝐷𝑋  
Δ𝐹𝐵𝐸𝑓𝑓
𝑆𝑋  
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Figura 6.30 Coppia sviluppata dai freni e curve di slip ratio su simulazione di controllo a 
slip fisso con freni differenziali su pista bagnata 
 
Figura 6.31 Risposta  alle bolle di controllo su asfalto bagnato 
 
Figura 6.32 Traiettoria per Sx=0.1, asflato bagnato, controllo con freni differenziali 
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In queste condizioni limite il controllo direzione è posto a dura prova, basterebbe un 
coefficiente d‟attrito leggermente più basso o una richiesta di Slip più alta che si 
andrebbe a divergenza immediata. 
Questi risultati dimostrano che, nell‟eventualità remota di guasto su entrambi gli altri 
dispositivi, ci si cautela posizionando l‟input di controllo su valori di slip inferiori 
(Figura 6.33). Si comprende ora perché tale effetto non venisse riscontrato sui casi di 
miscelazione dei comandi, né su pista asciutta nè soprattutto su quella bagnata; 
nell‟attivare tutti i dispositivi il contributo d‟azione correttiva direzionale viene ripartito, 
i freni lavorano su richieste di correzione direzionale più piccole. 
Nelle Figure seguenti mostriamo il netto miglioramento che si ha diminuendo la 
soglia di Slip ratio sempre sull‟asfalto bagnato. 
 
Figura 6.33 Asfalto bagnato e soglia di slip Sx=0.05 
 
Figura 6.34 Valori di  su asfalto bagnato e soglia di slip Sx=0.05 
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In definitiva la condizione peggiore che si può presentare è quella di Figura 6.35. In 
tutti gli altri casi miscelando i comandi si otterranno solo benefici alle prestazioni di 
controllo, mentre utilizzando solo il ruotino anteriore non avrebbe senso portare la 
soglia di Slip ratio a valori così bassi, ma nell‟eventualità che tale soglia non possa 
essere modificata una volta impostato il valore cautelativo i risultati sarebbero migliori 
come dimostra la Tabella 6.1, con un allontanamento dall‟asse di mezzeria leggermente 
maggiore rispetto al caso appena trattato. 
 
Figura 6.35 Traiettoria su pista bagnata con Sx=0.05 e controllo con freni differenziali 
 
     Prestazione 
 
Caso μ=0.4 
     
 
[deg] 
Spazio 
d’arresto 
[m] 
Tempo 
d’arresto 
[sec] 
Scostamento 
laterale 
[m] 
Freni differenziali -0.17 630 25.2 5.5 
Ruotino -0.02 590 23.5 6.83 
Tabella 6.1 Tabbella riassuntiva sui casi estremi in condizioni limite della pista 
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6.1.5  Frenata in Slip ratio fisso e controllo direzionale con tutti i 
dispositivi 
Attivando tutti i dispositivi di controllo lo scostamento direzionale si ridurrà 
inevitabilmente. In Figura 6.36 ne viene mostrato l‟andamento in cui si nota una 
rotazione impercettibile del velivolo rispetto all‟asse della pista, con valore massimo di 
circa il centesimo di grado. Nelle Figura 6.37, Figura 6.38 e Figura 6.39 sono 
rappresentate le escursioni necessarie ai dispositivi per effettuare il controllo 
direzionale. 
 
Figura 6.36 Evoluzione dell’angolo  con i tre dispositivi 
 
Figura 6.37 Escursione del rudder 
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Figura 6.38 Escursione del ruotino sterzante 
 
Figura 6.39 Coppia di controllo differenziale 
 
Figura 6.40 Slip ratio richiesto per effettuare i controlli in frenata 
6  Risultati di simulazione 
101 
La Figura 6.41 rappresenta infine la traiettoria e gli spazi necessari al velivolo fino al 
completo arresto. 
 
Figura 6.41 Traiettoria del velivolo con controlli simultanei 
6.1.6 Slip ratio variabile e miscelazione dei comandi 
Una volta determinate le prestazioni dei singoli controlli e simulata una loro 
miscelazione simultanea ad un valore di Slip ratio fisso, proviamo ad integrare una 
legge di guida preliminare in grado di miscelare i comandi al variare della velocità. 
La logica utilizzata per eseguire questo controllo è data dall‟equazione (5.18): 
               (
   
      
)
 
 (5.18) 
dove i valori si slip ratio spaziano sull‟intervallo              . I seguenti valori 
esplicano un livello di coppia confrontabile con i risultati delle simulazioni precedenti. 
Al valore di slip precedente si somma tramite un guadagno di trasformazione la 
quota di slip aggiuntiva proveniente dal controllo in : 
    *  (
   
      
)
 
+ (5.19) 
In Figura 6.42 è mostrato in blu l‟andamento intermedio      , tale soglia è 
modulata dall‟ulteriore richiesta di frenata differenziale che sarà di intensità uguale e 
opposta sul freno destro e sinistro (Figura 6.43). Lo slip effettivo derivante dalla 
risposta del velivolo al comando oscillerà attorno a tale valore per uguagliarlo (curve 
rossa e viola). 
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Figura 6.42 Variazione dello slip ratio 
 
Figura 6.43 Dettaglio dello slip 
La coppia necessaria derivante dal comando in slip sarà anch‟essa modulata con la 
velocità, partendo da valori elevati iniziali per poi attenuarsi. 
L‟apporto di controllo direzionale dovuto ai freni differenziali andrà a sommarsi per 
tutta la corsa a quello del ruotino sterzante (Figura 6.45) ma soprattutto subentrerà al 
controllo in rudder che inciderà solo negli istanti iniziali a velocità sostenuta. 
 
6  Risultati di simulazione 
103 
 
Figura 6.44 Coppia esplicata dai freni in slip variabile 
 
Figura 6.45 Escursione del ruotino 
 
Figura 6.46 Escursione del rudder 
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L‟andamento dell‟angolo  controllato da questa logica è riportato in Figura 6.47. La 
traiettoria seguita dal velivolo migliora sia come spazi d‟arresto longitudinali che 
laterali come si vede in Figura 6.48. Per completezza sono riportati in fondo anche gli 
andamenti delle velocità, dell‟angolo di rollio e la decelerazione del velivolo. 
 
Figura 6.47 Angolo d’imbardata 
 
Figura 6.48 Traiettoria del velivolo 
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Figura 6.49 Velocità del velivolo 
 
Figura 6.50 Angolo di rollio 
 
Figura 6.51 Decelerazione del velivolo 
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6.2 Sensibilità delle prestazioni rispetto all’incertezza 
della condizione operativa 
Partendo dalla simulazione che ha prodotto risultati migliori, miscelazione di 
comandi a slip ratio variabile, si vogliono eseguire dei test introducendo degli effetti 
d‟incertezza cui i velivoli in atterraggio devono far fronte. Nella pratica d‟atterraggio gli 
importanti fattori d‟incertezza sono la condizione dell‟asfalto sulla pista e il rateo 
d‟intensità di raffica. 
Si analizzano di seguito tre condizioni facilmente riscontrabili: 
 Riduzione improvvisa del coefficiente d‟attrito su un pneumatico 
 Asfalto completamente bagnato 
 Gradino di raffica  
6.2.1 Riduzione improvvisa del coefficiente d‟attrito su un pneumatico 
Tramite il blocco Simulink „Repeating Sequence’ viene simulata la presenza di una 
pozzanghera che va a gravare sulle prestazioni di contatto al suolo della ruota destra. 
Tale inconveniente ha la durata di un secondo, ed è introdotto dopo 4 secondi 
dall‟impatto al suolo. 
In quel tratto di pista, il coefficiente d‟attrito longitudinale asintotico sarà 
improvvisamente dimezzato per un secondo. 
Nella prima Figura 6.52 è rappresentato l‟effetto che la perturbazione dell‟asfalto ha 
sulla direzione di corsa. Si ha un‟improvvisa perdita di controllo sul freno destro, quindi 
un aumento deciso dell‟angolo . In questo frangente la ruota che prima sopportava una 
coppia frenante di una certa entità non sarà più in grado di sostenerla, decelera quindi 
istantaneamente (Figura 6.53 e Figura 6.54) generando un picco di slip ratio (Figura 
6.55 e Figura 6.56) ed il rilascio della morsa sui freni (Figura 6.57) che condurrebbe 
altrimenti al repentino bloccaggio del pneumatico. La pressione sul pacco freni viene 
ridotta quanto basta a riacquisire il controllo sulla ruota per evitare la deriva del velivolo 
già sottoposto a raffica. Nell‟istante in cui le condizioni dell‟asfalto migliorano 
istantaneamente si ripropongono tutti le fasi appena descritte in maniera speculare 
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poiché la ruota aumenta la rotazione avendo più grip con la pista ed a quel punto la 
coppia deve frenarla per controllare l‟imbardata. 
 
Figura 6.52 Andamento dello  
 
Figura 6.53 Evoluzione delle velocità 
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Figura 6.54 Dettaglio sulle velocità 
 
Figura 6.55 Curva dello Slip ratio 
 
Figura 6.56 Dettaglio dello Slip ratio 
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Figura 6.57 Andamento della coppia 
 
Figura 6.58 Traiettoria del velivolo 
È interessante mostrare anche la risposta dell‟angolo  al disturbo e degli 
ammortizzatori; L‟angolo di rollio al sopraggiungere della raffica tende a crescere, 
come nelle simulazioni precedenti, ma nell‟istante di disturbo si raddrizza lievemente 
poiché il velivolo improvvisamente si porta verso il vento riducendo . Sugli 
ammortizzatori quest‟effetto è evidenziato dalla perdita della simmetria tra i due carichi 
agenti sulle ruote. 
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Figura 6.59 Andamento dell’angolo di rollio 
 
Figura 6.60 Carico sugli ammortizzatori 
6.2.2 Asfalto bagnato 
In questa simulazione impostiamo il valore del coefficiente d‟attrito asintotico =0.4 
per tutta la fase di frenata. Si confrontano i risultati finali con il caso di asfalto asciutto 
per capire l‟entità del divario. 
È utile visualizzare inizialmente la curva di decelerazione, che già da subito fa capire 
che avremo una variazione di velocità minore pur avendo impostato gli stessi livelli di 
slip ratio variabile; all‟attivazione dei freni la decelerazione non ha più i valori elevati 
nell‟intorno di       com‟era in precedenza. Le ruote hanno meno aderenza e più 
difficoltà a ruotare, un incremento di coppia implicherebbe solo il bloccaggio del 
6  Risultati di simulazione 
111 
pneumatico. La Figura 6.62 mostra appunto valori di coppia fortemente ridotti 
nonostante la richiesta di slip ratio non sia cambiata. 
 
Figura 6.61 Decelerazione del velivolo 
 
Figura 6.62 Coppia esplicata dai freni 
 
Figura 6.63 Angolo di disallineamento  
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Il sistema di controllo direzionale svolge la sua funzione in maniera ottimale con 
angoli d‟imbardata poco più alti del caso ideale e con le escursioni dei comandi di 
rudder e ruotino visualizzabili nelle figure seguenti. 
 
Figura 6.64 Escursione ruotino anteriore 
 
Figura 6.65 Escursione del rudder 
 
Figura 6.66Curva dello slip ratio variabile 
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Figura 6.67 Dettaglio dello slip ratio variabile 
Il grafico sulle velocità (Figura 6.68) sottolinea l‟incremento dei tempi necessari 
all‟assestamento delle velocità di velivolo e ruote, dovuto appunto alla riduzione di 
decelerazione. 
 
Figura 6.68 Velocità del velivolo e delle ruote 
In definitiva la traiettoria del velivolo subirà un maggiore allontanamento dall‟asse di 
mezzeria ma mantenendosi nel corridoio adeguato, con spazi d‟arresto inferiori ai 500 
m. 
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Figura 6.69 Traiettoria del velivolo 
6.2.3 Gradino di raffica 
In questa simulazione si vuole evidenziare il comportamento del velivolo ad un 
gradino di raffica, Figura 6.70, sulla configurazione ottimale a slip variabile. Si avrà una 
perturbazione in   più violenta (Figura 6.71) ma che viene controllata in maniera 
ottimale dopo pochi secondi. 
 
Figura 6.70 Evoluzione della raffica 
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Figura 6.71 Angolo d’imbardata 
 
 
Figura 6.72 Curva dello slip ratio 
 
 
Figura 6.73 Dettaglio dello slip ratio 
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Figura 6.74 Andamento della coppia frenante 
In Figura 6.74 si evidenzia l‟andamento della coppia frenante, si nota come la forbice 
differenziale si sia allargata; i freni lavorano maggiormente, così come gli altri 
dispositivi che si spartiscono il contributo correttivo, ed hanno bisogno di più margine 
per mantenere la direzione.. 
 
Figura 6.75 Andamento delle velocità 
Nonostante la raffica improvvisa la traiettoria viene controllata in maniera efficace 
senza grandi scostamenti dalla mezzeria. 
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Figura 6.76 Traiettoria del velivolo 
 
Figura 6.77Escursione del rudder 
 
Figura 6.78 Escursione del ruotino sterzante 
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Figura 6.79 Variazione dell’angolo di rollio 
 
Figura 6.80Variazione dell’angolo di beccheggio 
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6.3 Sintesi dei risultati 
Di seguito sono riassunti i risultati principali per le otto tipologie di simulazione 
descritte. 
Si riporta in sintesi la suddivisione delle fasi della dinamica implementate sul 
modello Simulink: 
         Il velivolo, gli ammortizzatori dei carrelli principali impattano al 
suolo, le ruote inizialmente bloccate subiscono una brusca 
accelerazione. 
         La spinta diminuisce fino ad esaurirsi al tempo t=2 sec; 
         Inizia la frenata del velivolo 
         La raffica laterale d‟intensità          investe il velivolo con 
un rateo di       giungendo alla massima intensità al tempo t=7 
sec; i dispositivi di controllo direzionale si attivano. 
 
Come si nota dalla Tabella 6.2 l‟unico caso non attuabile è quello di controllo 
direzionale unicamente con il rudder, in tutti gli altri casi con i livelli di slip ratio 
considerati si ottengono buoni risultati, sia come spazi d‟arresto che come 
allontanamento dall‟asse della pista. 
I risultati migliori si ottengono con la miscelazione dei comandi a Slip ratio variabile 
nonostante gli inputi di simulazione, distribuiti in fasi temporali diverse per scopi 
didattici, non valorizzino al massimo le potenzialità della legge di guida.  
Bisogna quindi sottolineare che i risultati ottenuti sono in parte dovuti agli input 
assegnati come dimostrano i risultati sull‟incertezza della condizione operativa.  
Nel voler inoltre massimizzare le prestazioni si assegnano alti valori di slip quindi 
importanti decelerazioni, al contrario, una decelerazione inferiore, quindi una maggiore 
velocità in pista, avvantaggerebbe piuttosto la raffica. Inoltre come   
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            Prestazione 
 
Caso 
     
 
[deg] 
Spazio 
d’arresto 
[m] 
Tempo 
d’arresto 
[sec] 
Scostamento 
laterale 
[m] 
Solo Rudder -15 495 13.1 -90 
Solo Ruotino -0.032 348 13.1 2.6 
Solo freni differenziali -0.18 347 13.1 2.6 
Tutti i comandi  
in Slip fisso 
-0.01 346 13 1.7 
Miscelazione a  
slip variabile 
-0.01 336 13.4 1.5 
     
Slip variabile e 
Gradino di raffica 
-0.056 340 13.5 2.9 
Pozzanghera -0.07 344 13.6 1.9 
Asfalto bagnato -0.02 477 19.3 5.6 
Tabella 6.2 Confronto tra le tipologie di simulazione 
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7   Conclusioni e sviluppi futuri 
Il lavoro dimostra l‟efficacia della tecnica di controllo proposta, i valori dell‟angolo 
 di direzione, nonostante la raffica incombente, sono molto ridotti, quasi impercettibili, 
a significare che il lavoro dei controlli è ottimale su ogni livello di simulazione 
proposta. 
Confrontandone le caratteristiche prestazionali in termini di spazi d‟arresto e 
allontanamento dalla mezzeria della pista, la soluzione ottimale è quella di miscelazione 
dei comandi a valori di slip ratio variabili con la velocità del velivolo, ossia quella in cui 
si è implementata una legge di guida. Questa soluzione è migliore nonostante i notevoli 
margini di perfezionamento riscontrati. La logica, infatti, non viene in primis 
valorizzata al meglio dalla trattazione didattica effettuata, avendo suddiviso in fasi gli 
eventi che gravano sul velivolo. L‟intervallo di slip ratio variabile su cui agisce il 
controllo può inoltre essere ottimizzato ricercando con un‟analisi di sensibilità gli 
scostamenti migliori. 
In seguito a tali risultati si è voluto ulteriormente testare il modello, inserendo la 
caratteristica d‟incertezza dominante cui i velivoli devono far fronte, la condizione della 
pista. Si sono analizzati due casi facilmente riscontrabili, uno di perturbazione delle 
prestazioni direzionali del velivolo, l‟altro di perturbazione delle prestazioni sugli spazi 
d‟arresto con rispettivamente, diminuzione improvvisa del coefficiente d‟attrito sulla 
zona della pista a contatto con la ruota destra e asfalto bagnato. I risultati ottenuti hanno 
mostrato il divario comunque atteso tra le prestazioni dei modelli con e senza 
l‟introduzione delle perturbazioni, ma soprattutto dimostrato l‟efficienza del modello e 
dei controlli anche in condizioni avverse. 
Nell‟eseguire queste ulteriori simulazioni si è riscontrato un interessante aspetto di 
caratterizzazione della frenata differenziale che ci ha portato ad indagare più affondo. 
Le simulazioni con miscelazione dei comandi non rendevano quest‟aspetto apprezzabile 
poiché i freni svolgevano la funzione di correttori direzionali in concomitanza con gli 
altri dispositivi, suddividendosi in questo modo l‟azione di controllo. Se però esistesse 
la possibilità remota in cui l‟unico sistema funzionante in grado di controllare la 
direzione del velivolo fosse la coppia differenziale bisognerebbe rivedere le soglie di 
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slip ratio ottimali, impostandole a valori più bassi per evitare di incorrere in fluttuazioni 
instabilizzanti. In tali condizioni le prestazioni diminuiscono ma rimanendo sempre in 
un range adeguato. 
Va osservato che il sistema non è in grado di riferire la propria posizione rispetto 
all‟asse della pista, per fare ciò sarebbe necessario implementare nel ciclo chiuso del 
sistema dati provenienti da sistemi inerziali o dispositivi GPS. 
Si è fatto ricorso a un modello delle forze dello pneumatico semplice, che 
approssima molto bene il comportamento del pneumatico per i valori di slip ratio 
compresi all‟interno delle condizioni operative. Tuttavia, volendo generalizzare ed 
estendere il campo d‟analisi sarebbe più opportuno utilizzare modelli più complessi. 
Va inoltre tenuto conto che si sono trascurati gli effetti degli alettoni, 
dell‟equilibratore e dei freni aerodinamici che avrebbero aiutato a correggere la 
curvatura, evitare grosse oscillazioni di beccheggio ed annullare gli effetti di portanza. 
Il modello descritto potrebbe essere migliorato in chiave futura mediante: 
 Introduzione degli effetti delle superfici aerodinamiche mancanti 
 Simulazione della dinamica di attuazione del ruotino sterzante e del rudder; 
 Implementazione di un modello dei pneumatici più generalizzato; 
 Analisi più accurata della legge di guida di ripartizione dei comandi. 
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